Utilizzo di codici a pannelli nel progetto preliminare di velivoli prandtlplane ultraleggeri; applicazione a nuove configurazioni by Cipolla, Vittorio
Universita` di Pisa
Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale “Lucio Lazzarino”
Utilizzo di codici a pannelli nel
progetto preliminare di velivoli
PrandtlPlane ultraleggeri;
applicazione a nuove
configurazioni
Relatori:
Prof. Ing. Aldo Frediani
Prof. Ing. Giovanni Lombardi
Ing. Emanuele Rizzo
Candidati:
Cipolla Vittorio
Giuffrida Stefano
Corso di Laurea in Ingegneria Aerospaziale
A.A. 2005-2006
Ai nostri genitori
Ringraziamenti
Desideriamo ringraziare tutti coloro che ci hanno seguiti e supportati durante questo
lavoro di tesi. Un ringraziamento particolare va al Prof. Ing. Aldo Frediani, per
aver messo a nostra disposizione la sua preziosa esperienza ed aver trasmesso in noi
la passione necessaria ad affrontare questo lavoro.
Ringraziamo l’Ing. Emanuele Rizzo, che con il suo costante ottimismo ha sa-
puto guidarci nello sviluppo di questo lavoro, e l’Ing. Luca Chiavacci, per la
grande pazienza e disponibilita` nell’insegnarci il “mestiere del PrandtlPlanista”. Si
ringrazia, inoltre, il Prof. Ing. Lombardi per il suo contributo.
Un ulteriore grazie va al “Dott.” (a breve anche “Ing.”) Giuseppe Iezzi, all’Ing.
Claudio Bottoni e all’Ing. John Scanu, per la loro collaborazione ed i loro consigli,
nonche` a tutti i ragazzi del Centro di Calcolo, con i quali abbiamo condiviso gli alti
e bassi del periodo di tesi.
Indice
Indice II
Elenco delle figure VI
Elenco delle tabelle VIII
Sommario IX
Introduzione X
1 Dal “Best Wing System” al PrandtlPlane 1
1.1 Il “Best Wing System” di Prandtl e gli studi odierni . . . . . . . . . . . . . . . . . 1
1.2 Stato dell’arte e scopo della tesi . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3
2 Metodo di analisi 5
2.1 Configurazioni aerodinamiche . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8
2.2 Definizione della geometria . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11
2.2.1 Sviluppo di LiNeS . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
2.3 Modello dei pesi . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 27
2.4 Calcolo del baricentro . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 31
2.4.1 Modelli preliminari per il calcolo del baricentro . . . . . . . . . . . . . . . . 32
2.4.2 Valutazione con software CAD . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 34
2.5 Analisi con AVL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 36
2.5.1 I Vortex Lattice Methods . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 36
2.5.2 Il programma AVL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 37
2.5.3 Sensibilita` alla pannellizzazione . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 38
2.5.4 Modellazione di ali, paratie e fin . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 42
2.5.5 Modellazione della fusoliera . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 43
2.5.6 Studio della stabilita` nel piano longitudinale e del trim . . . . . . . . . . . . 48
2.5.7 Analisi nel piano laterodirezionale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 53
2.5.8 Analisi di bassa velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 55
2.6 Ipersostentatori e verifica allo stallo . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 58
2.6.1 Il modello di calcolo ESDU-A99031 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 58
2.6.2 Validazione del modello ESDU con dati sperimentali . . . . . . . . . . . . . 60
2.6.3 Verifica allo stallo del modello ESDU . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 62
2.7 Analisi con Fluent . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 69
2.7.1 Realizzazione della mesh con Gambit . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 69
2.7.2 Impostazione del programma Fluent . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 74
2.7.3 Calcolo della distribuzione di portanza . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 74
2.8 Stima della resistenza e polare del velivolo . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 77
2.8.1 Stima della resistenza parassita . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 77
2.8.2 Stima della resistenza indotta . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 78
INDICE II
3 Nuove configurazioni 79
3.1 Geometria di partenza . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81
3.2 Ala anteriore bassa con raccordi . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 83
3.2.1 Configurazione iniziale con doppio raccordo . . . . . . . . . . . . . . . . . . 83
3.2.2 Sostituzione del doppio raccordo con un unico elemento . . . . . . . . . . . 85
3.2.3 Modifica della curvatura della fusoliera . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 88
3.2.4 Modifica del ventre di fusoliera . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 92
3.3 Ala anteriore bassa con attraversamento . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 98
3.3.1 La risposta al requisito di visibilita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 99
3.3.2 La risposta al requisito di centraggio . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 103
3.3.3 Scelta della configurazione vincente . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 107
3.3.4 Configurazione finale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 108
3.3.5 Risultati AVL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 111
3.3.6 Risultati Fluent . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 119
3.3.7 Polare del velivolo . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 127
3.4 Ala anteriore bassa con piloti in tandem . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 128
3.4.1 Configurazione finale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 128
3.4.2 Risultati AVL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 130
3.4.3 Risultati Fluent . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 138
3.4.4 Polare del velivolo . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 141
3.5 Ala anteriore alta con attraversamento . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 142
3.5.1 Caratteristiche del sistema portante . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 142
3.5.2 Configurazione finale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 145
3.5.3 Risultati AVL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 147
3.5.4 Risultati Fluent . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 155
3.5.5 Polare del velivolo . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 158
4 Conclusioni 159
4.1 Esiti della procedura . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 159
4.2 Confronto tra le configurazioni analizzate . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 160
4.3 Sviluppi futuri . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 161
Bibliografia 162
A Normative di riferimento 164
B Messa in tavola dei velivoli 165
B.1 PP008 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 165
B.2 PPT001 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 167
B.3 PPi004 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 169
C Routines Matlab utilizzate 171
C.1 Scalatura di un profilo aerodinamico . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 171
C.2 Creazione del file di input per AVL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 172
C.3 Creazione del file di input per ESDU-A99031 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 173
C.4 Creazione del file .dat del profilo di fusoliera . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 174
Elenco delle figure
1 Schema del Wing Box System di Prandtl . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . XI
2 Esempio di applicazione dell’architettura PrandtlPlane ad un velivolo da trasporto XI
1.1 Il “Best Wing System” . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1
1.2 Efficienza del “Best Wing System” al variare di h/b secondo Prandtl . . . . . . . . 2
1.3 Efficienza del “Best Wing System” al variare di h/b . . . . . . . . . . . . . . . . . 2
1.4 Il PrandtlPlane ULM esposto all’AeroDays 2006 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3
2.1 Diagramma di flusso della procedura di analisi . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 5
2.2 Dettaglio della procedura di progetto . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 6
2.3 Definizione della geometria nella procedura di progetto . . . . . . . . . . . . . . . . 7
2.4 Concezione di una configurazione . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8
2.5 Abitabilita` dell’ULM . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9
2.6 La schermata iniziale di ASD . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11
2.7 Generazione della fusoliera tramite ASD . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 12
2.8 Esempio di fusoliera creata con ASD . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 12
2.9 Generazione delle ali e dei fin tramite ASD . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 13
2.10 Esempio di ali e fin creati con ASD . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 13
2.11 Generazione delle paratie tramite ASD . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 14
2.12 Esempio di paratia creata con ASD . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 14
2.13 Generazione dei raccordi tramite ASD . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15
2.14 Esempio di raccordi creati con ASD . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15
2.15 ASD - Finestra di creazione della feature Body . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
2.16 Definizione analitica delle linee . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17
2.17 Le features avanzate “COSQUAD” e “CUSP” . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 18
2.18 La finestra Sideview del programma LiNeS . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 19
2.19 Una finestra d’esempio del programma LiNeS . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 20
2.20 La finestra Topview del programma LiNeS . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 20
2.21 Esempio di profilo aerodinamico realizzato con LiNeS . . . . . . . . . . . . . . . . 21
2.22 Fusoliera da riprodurre . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 21
2.23 Esempio di disegno di una fusoliera con LiNeS - Step 1 . . . . . . . . . . . . . . . 22
2.24 Esempio di disegno di una fusoliera con LiNeS - Step 2 . . . . . . . . . . . . . . . 23
2.25 Esempio di disegno di una fusoliera con LiNeS - Step 3 . . . . . . . . . . . . . . . 24
2.26 Esempio di disegno di una fusoliera con LiNeS - Step 4 . . . . . . . . . . . . . . . 25
2.27 Esempio di disegno di una fusoliera con LiNeS - Step 5 . . . . . . . . . . . . . . . 26
2.28 Schema dei componenti per il calcolo del baricentro . . . . . . . . . . . . . . . . . . 28
2.29 Manichino utilizzato per la verifica dell’abitabilita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . 29
2.30 Motori Rotax per ultraleggeri . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 30
2.31 Esempi di dispositivi anti-crash . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 31
2.32 Foglio di calcolo per la valutazione della posizione del baricentro . . . . . . . . . . 32
2.33 Schematizzazione per la stima preliminare del baricentro della fusoliera . . . . . . . 33
2.34 Metodo grafico per la determinazione del baricentro del trapezio . . . . . . . . . . 34
ELENCO DELLE FIGURE IV
2.35 Finestra CATIA per il calcolo del peso e del baricentro di un componente . . . . . 34
2.36 Visibilita` dei piloti del PrandtlPlane valutata attraverso CATIA . . . . . . . . . . 35
2.37 Esempio di divisione in pannelli per un VLM . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 36
2.38 Esempio di superfici portanti modellate in AVL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 37
2.39 Esempio di fusoliera modellata in AVL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 38
2.40 Ala isolata - Report NACA TN-1422 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 38
2.41 Sistema portante per l’analisi di sensibilita` di AVL . . . . . . . . . . . . . . . . . . 39
2.42 Effetto della distribuzione in corda sulle ali . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 40
2.43 Effetto della distribuzione in apertura sulle ali . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 40
2.44 Effetto della distribuzione in corda sulle paratie . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 41
2.45 Effetto della distribuzione in apertura sulle paratie . . . . . . . . . . . . . . . . . . 42
2.46 Effetto del BODY sul punto neutro in alta e bassa velocita` . . . . . . . . . . . . . . . 44
2.47 Effetto del BODY sul centro delle pressioni in alta e bassa velocita` . . . . . . . . . . 44
2.48 Esempio di ali e fusoliera modellate come SURFACE . . . . . . . . . . . . . . . . . . 45
2.49 Esempio di distribuzioni di portanza calcolate da AVL . . . . . . . . . . . . . . . . 46
2.50 Correzione degli svergolamenti in AVL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 47
2.51 Confronto tra la distribuzione di portanza calcolata da Fluent e quella di AVL corretta 47
2.52 Geometria di partenza per l’analisi della stabilita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 49
2.53 Modello AVL per la previsione degli effetti delle modifiche geometriche sulla stabilita` 50
2.54 Gli equilibratori installati sul PrandtlPlane . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 51
2.55 Modellazione della coda verticale in AVL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 54
2.56 Esempio di dimensionamento della coda verticale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 55
2.57 Architettura scelta per l’allestimento delle superfici mobili sulle ali . . . . . . . . . 58
2.58 Dettagli geometrici degli ipersostentatori utilizzati . . . . . . . . . . . . . . . . . . 59
2.59 Validazione del modello ESDU sul profilo NACA 4315 . . . . . . . . . . . . . . . . 60
2.60 Validazione del modello ESDU sul profilo NACA 2415 . . . . . . . . . . . . . . . . 60
2.61 Validazione del modello ESDU sul profilo NACA 2412 . . . . . . . . . . . . . . . . 61
2.62 Validazione del modello ESDU sul profilo NACA 4412 con split flap . . . . . . . . 61
2.63 Procedura di verifica allo stallo per un’ala . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 62
2.64 Esempio di distribuzioni di portanza in bassa velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . 64
2.65 Curve CL − α per profilo con Plain Flap (dati ESDU-A99031 ) . . . . . . . . . . . 65
2.66 Curve CL − α per profilo con Slotted Flap e Slat (dati ESDU-A99031 ) . . . . . . . 66
2.67 Curve CL − α per profilo con Plain Flap e Slat (dati ESDU-A99031 ) . . . . . . . . 67
2.68 Esempio di andamento delle incidenze locali per un’ala anteriore . . . . . . . . . . 68
2.69 Definizione del volume di controllo in Gambit . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 70
2.70 Dettaglio delle mesh di linea . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 71
2.71 Mesh di linea sul velivolo completo . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 71
2.72 Dettaglio delle mesh di superficie . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 72
2.73 Mesh di superficie sul velivolo completo . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 72
2.74 Mesh di volume nell’intero dominio di calcolo . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 73
2.75 Caratterizzazione delle superfici in Gambit . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 74
2.76 Calcolo degli integrali di superficie dei coefficienti di pressione . . . . . . . . . . . . 75
2.77 Esempio di suddivisione del sistema alare . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 76
2.78 Esempio di distribuzioni di portanza ottenute con Fluent . . . . . . . . . . . . . . 76
2.79 Andamento della resistenza indotta con il CL secondo AVL . . . . . . . . . . . . . 78
3.1 Famiglie di PrandtlPlane analizzate . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 79
3.2 Vista laterale della geometria di partenza . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81
3.3 Vista in pianta della geometria di partenza . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81
3.4 Vista frontale della geometria di partenza . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81
3.5 La configurazione PP000 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 83
3.6 Layout interno del PP000 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 83
ELENCO DELLE FIGURE V
3.7 Andamento dei CP per PP000 in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 84
3.8 La configurazione PP001 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 85
3.9 Particolare dei CP per il PP001 in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 86
3.10 Ricompressione del flusso sulla fusoliera del PP001 . . . . . . . . . . . . . . . . . . 87
3.11 Analisi Xfoil su diversi profili di fusoliera . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 88
3.12 La configurazione PP003 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 89
3.13 Layout interno del PP003 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 89
3.14 Flusso sulla fusoliera del PP003 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 90
3.15 Flusso sull’ala anteriore del PP003 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 91
3.16 Esempio di geometria per i test 2D . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 92
3.17 Andamento dei CP nel test 2D numero 2 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 93
3.18 Analisi Xfoil sul profilo DSMA523 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 94
3.19 Andamento dei CP nel test 2D numero 5 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 94
3.20 La configurazione PP004 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 95
3.21 Distribuzioni di portanza per il PP004 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 96
3.22 Andamento dei CP nella sezione del kink anteriore del PP004 . . . . . . . . . . . . 97
3.23 Distribuzioni di portanza per una configurazione con ala passante . . . . . . . . . . 98
3.24 Evoluzione delle soluzioni aerodinamiche per la famiglia con ala passante . . . . . . 99
3.25 Layout interno dell PP007.A . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 99
3.26 Distribuzione dei CP sul PP007.A in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 100
3.27 La configurazione PP007.A1 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 101
3.28 Layout interno dell PP007.A1 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 102
3.29 Distribuzione dei CP sul PP007.A1 in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . 102
3.30 La configurazione PP007.B . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 103
3.31 Layout interno del PP007.B . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 103
3.32 Distribuzione dei CP sul PP007.B in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 104
3.33 La configurazione PP007.B1 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 105
3.34 Layout interno del PP007.B1 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 105
3.35 Distribuzione dei CP sul PP007.B1 in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . 106
3.36 La configurazione PP008 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 108
3.37 Layout interno del PP008 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 108
3.38 Confronto tra i sistemi alari del PP007 e del PP008 . . . . . . . . . . . . . . . . . . 109
3.39 Curve CL − α e Cm − α per PP008 con CG avanzato . . . . . . . . . . . . . . . . . 112
3.40 Curve CL − α e Cm − α per PP008 con CG arretrato . . . . . . . . . . . . . . . . . 113
3.41 Distribuzioni di portanza per il PP008 in alta velocita` e CG avanzato . . . . . . . . 115
3.42 Distribuzioni di portanza per il PP008 in alta velocita` e CG arretrato . . . . . . . . 115
3.43 Distribuzioni di portanza per il PP008 in bassa velocita` e CG avanzato . . . . . . . 116
3.44 Distribuzioni di portanza per il PP008 in bassa velocita` e CG arretrato . . . . . . . 116
3.45 Incidenze locali per il PP008 in bassa velocita` e con CG avanzato . . . . . . . . . . 117
3.46 Distribuzioni di Cl per il PP008 in bassa velocita` e con CG avanzato . . . . . . . . 117
3.47 Incidenze locali per il PP008 in bassa velocita` e con CG arretrato . . . . . . . . . . 118
3.48 Distribuzioni di Cl per il PP008 in bassa velocita` e con CG arretrato . . . . . . . . 118
3.49 Curve CL − α per il PP008 in alta velocita` (Fluent - AVL) . . . . . . . . . . . . . . 119
3.50 Curve Cm − α per il PP008 in alta velocita` (Fluent - AVL) . . . . . . . . . . . . . 119
3.51 Distribuzione dei CP sull’ala con equilibratore del PP008 . . . . . . . . . . . . . . . 120
3.52 Distribuzione dei CP sul PP008 in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 121
3.53 Curve CL − α con equilibratori deflessi per il PP008 in alta velocita` (Fluent - AVL) 122
3.54 Curve Cm − α con equilibratori deflessi per il PP008 in alta velocita` (Fluent - AVL) 122
3.55 Curve CL − δe per il PP008 in alta velocita` (Fluent - AVL) . . . . . . . . . . . . . 123
3.56 Curve Cm − δe per il PP008 in alta velocita` (Fluent - AVL) . . . . . . . . . . . . . 123
3.57 Diverse pannellizzazioni per la modellazione degli equilibratori . . . . . . . . . . . 124
ELENCO DELLE FIGURE VI
3.58 Distribuzione dei CP sull’ala con flap ed equilibratore del PP008 . . . . . . . . . . 126
3.59 Analisi Fluent del PP008 con flap deflessi . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 126
3.60 Polare del velivolo PP008 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 127
3.61 La configurazione tandem PPT001 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 128
3.62 Layout interno del PPT001 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 128
3.63 Curve CL − α e Cm − α per PPT001 con CG avanzato . . . . . . . . . . . . . . . . 131
3.64 Curve CL − α e Cm − α per PPT001 con CG arretrato . . . . . . . . . . . . . . . . 132
3.65 Distribuzioni di portanza per il PPT001 in alta velocita` e CG avanzato . . . . . . . 134
3.66 Distribuzioni di portanza per il PPT001 in alta velocita` e CG arretrato . . . . . . . 134
3.67 Distribuzioni di portanza per il PPT001 in bassa velocita` e CG avanzato . . . . . . 135
3.68 Distribuzioni di portanza per il PPT001 in bassa velocita` e CG arretrato . . . . . . 135
3.69 Incidenze locali per il PPT001 in bassa velocita` e con CG avanzato . . . . . . . . . 136
3.70 Distribuzioni di Cl per il PPT001 in bassa velocita` e con CG avanzato . . . . . . . 136
3.71 Incidenze locali per il PPT001 in bassa velocita` e con CG arretrato . . . . . . . . . 137
3.72 Distribuzioni di Cl per il PPT001 in bassa velocita` e con CG arretrato . . . . . . . 137
3.73 Distribuzione dei CP sul PPT001 in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 139
3.74 Distribuzione dei CP sul PPT001 in bassa velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 140
3.75 Polare del velivolo PPT001 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 141
3.76 Esempio di configurazione con ala alta realizzata con ASD . . . . . . . . . . . . . . 142
3.77 Confronto tra le distribuzioni di portanza del PP008 e del PPi000 ad α = 0◦ . . . . 143
3.78 Scia del PP008 ad α = 0◦ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 144
3.79 Scia del PPi000 ad α = 0◦ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 144
3.80 La configurazione PPi004 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 145
3.81 Layout interno del PPi004 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 145
3.82 Curve CL − α e Cm − α per PPi004 con CG avanzato . . . . . . . . . . . . . . . . 148
3.83 Curve CL − α e Cm − α per PPi004 con CG arretrato . . . . . . . . . . . . . . . . 149
3.84 Distribuzioni di portanza per il PPi004 in alta velocita` e CG avanzato . . . . . . . 151
3.85 Distribuzioni di portanza per il PPi004 in alta velocita` e CG arretrato . . . . . . . 151
3.86 Distribuzioni di portanza per il PPi004 in bassa velocita` e CG avanzato . . . . . . 152
3.87 Distribuzioni di portanza per il PPi004 in bassa velocita` e CG arretrato . . . . . . 152
3.88 Incidenze locali per il PPi004 in bassa velocita` e con CG avanzato . . . . . . . . . 153
3.89 Distribuzioni di Cl per il PPi004 in bassa velocita` e con CG avanzato . . . . . . . 153
3.90 Incidenze locali per il PPi004 in bassa velocita` e con CG arretrato . . . . . . . . . 154
3.91 Distribuzioni di Cl per il PPi004 in bassa velocita` e con CG arretrato . . . . . . . 154
3.92 Distribuzione dei CP sul PPi004 in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 156
3.93 Distribuzione dei CP sul PPi004 in bassa velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 157
3.94 Polare del velivolo PPi004 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 158
B.1 PP008 “in volo” . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 165
B.2 Trittico del PP008 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 166
B.3 PPT001 “in volo” . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 167
B.4 Trittico del PPT001 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 168
B.5 PPi004 “in volo” . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 169
B.6 Trittico del PPi004 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 170
Elenco delle tabelle
2.1 Input per le linee giacenti nel piano longitudinale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 19
2.2 Input per le linee giacenti nel piano di pianta . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 20
2.3 Dati su velivoli ULM esistenti . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 27
2.4 Peso per unita` di superficie delle strutture alari . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 28
2.5 Pesi per il motore Rotax 912-UL 80 HP con accessori . . . . . . . . . . . . . . . . . 29
2.6 Carburante imbarcato nel PP-ULM . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 30
2.7 Batterie per ULM . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 30
2.8 Pannellizzazione del sistema portante in AVL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 41
2.9 Modellazione delle superfici sottili in AVL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 43
2.10 Confronti AVL - Fluent sul calcolo di CP e PN di diversi PrandtlPlane ULM . . . 48
2.11 Effetto dei parametri geometrici sulla stabilita` tramite AVL . . . . . . . . . . . . . 49
2.12 Verifiche di linearita` sugli effetti dei parametri geometrici . . . . . . . . . . . . . . 49
2.13 Effetto degli svergolamenti sul centro delle pressioni e sovrapposizione degli effetti 50
2.14 Requisiti di meccanica del volo per il piano laterodirezionale . . . . . . . . . . . . . 53
2.15 Parametri geometrici dei sistemi di ipersostentazione . . . . . . . . . . . . . . . . . 63
2.16 Dimensionamento del Plain Flap . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 65
2.17 Dimensionamento del sistema Slotted Flap + Slat . . . . . . . . . . . . . . . . . . 66
2.18 Dimensionamento del sistema Plain Flap + Slat . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 67
2.19 Caratteristiche del dominio di calcolo utilizzato in Fluent . . . . . . . . . . . . . . 69
2.20 Caratterizzazione delle mesh di linea . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 70
2.21 Condizioni al contorno . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 73
2.22 Impostazioni Fluent . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 74
3.1 Definizione delle condizioni di volo . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 80
3.2 Configurazione di partenza . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 82
3.3 Ingombri complessivi della fusoliera di partenza . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 82
3.4 Centraggio della configurazione PP000 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 84
3.5 Risultati Fluent per PP000 in alta (α = 0◦) e bassa velocita` (α = 8◦) . . . . . . . . 85
3.6 Centraggio della configurazione PP001 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 86
3.7 Risultati Fluent per PP001 in alta (α = 0◦) e bassa velocita` (α = 8◦) . . . . . . . . 86
3.8 Centraggio della configurazione PP003 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 90
3.9 Risultati Fluent per PP003 in alta (α = 0◦) e bassa velocita` (α = 8◦) . . . . . . . . 90
3.10 Effetto dell’elemento di raccordo su ala anteriore e fusoliera del PP003 . . . . . . . 91
3.11 Impostazioni Fluent per i test bidimensionali . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 92
3.12 Risultati Fluent per i casi bidimensionali . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 93
3.13 Risultati Fluent sui test tridimensionali . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 95
3.14 Centraggio della configurazione PP004 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 95
3.15 Risultati Fluent per PP004 in alta (α = 0◦) e bassa velocita` (α = 8◦) . . . . . . . . 96
3.16 Centraggio della configurazione PP007.A . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 100
3.17 Centraggio della configurazione PP007.A1 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 101
3.18 Portanza sviluppata dall’inboard dell’ala anteriore del PP007.A e del PP007.A1 . . 102
ELENCO DELLE TABELLE VIII
3.19 Centraggio della configurazione PP007.B . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 104
3.20 Centraggio della configurazione PP007.B1 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 106
3.21 Portanza sviluppata dall’inboard dell’ala anteriore del PP007.B e del PP007.B1 . . 106
3.22 Confronto tra le configurazioni PP007 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 107
3.23 Caratteristiche ponderali del PP008 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 110
3.24 Dati geometrici del PP008 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 110
3.25 Trim e stabilita` longitudinale del PP008 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 111
3.26 Stabilita` laterodirezionale del PP008 in alta vleocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . 114
3.27 Stabilita` laterodirezionale del PP008 in bassa vleocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . 114
3.28 Confronto Fluent-AVL per PP008 in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 120
3.29 Input per la verifica Fluent sul trim in alta velocita` per PP008 . . . . . . . . . . . 120
3.30 Risultati Fluent per il PP008 in condizioni di trim in alta velocita` . . . . . . . . . . 121
3.31 Confronto Fluent-AVL per PP008 in bassa velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . 125
3.32 Input per la verifica Fluent sul trim in bassa velocita` per PP008 . . . . . . . . . . . 125
3.33 Risultati Fluent per il PP008 in condizioni di trim in bassa velocita` . . . . . . . . . 125
3.34 Resistenza in crociera ed efficenza aerodinamica del PP008 . . . . . . . . . . . . . . 127
3.35 Caratteristiche ponderali del PPT001 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 129
3.36 Dati geometrici del PPT001 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 129
3.37 Trim e stabilita` longitudinale del PPT001 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 130
3.38 Stabilita` laterodirezionale del PPT001 in alta vleocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . 133
3.39 Stabilita` laterodirezionale del PPT001 in bassa vleocita` . . . . . . . . . . . . . . . . 133
3.40 Confronto Fluent-AVL per PPT001 in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . 138
3.41 Confronto Fluent-AVL per PPT001 in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . 138
3.42 Risultati Fluent per il PPT001 in condizioni di trim in alta velocita` . . . . . . . . . 138
3.43 Confronto Fluent-AVL per PPT001 in bassa velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . 139
3.44 Risultati Fluent per il PPT001 in condizioni bassa velocita` . . . . . . . . . . . . . . 140
3.45 Resistenza in crociera ed efficenza aerodinamica del PPT001 . . . . . . . . . . . . . 141
3.46 Confronto CFD tra PP008 e PPi000 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 142
3.47 Caratteristiche ponderali del PPi004 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 146
3.48 Dati geometrici del PPi004 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 146
3.49 Trim e stabilita` longitudinale del PPi004 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 147
3.50 Stabilita` laterodirezionale del PPi004 in alta vleocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . 150
3.51 Stabilita` laterodirezionale del PPi004 in bassa velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . 150
3.52 Confronto Fluent-AVL per PPi004 in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . 155
3.53 Confronto Fluent-AVL per PPi004 in alta velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . . 155
3.54 Risultati Fluent per il PPi004 in condizioni di trim in alta velocita` . . . . . . . . . 155
3.55 Confronto Fluent-AVL per PPi004 in bassa velocita` . . . . . . . . . . . . . . . . . 156
3.56 Risultati Fluent per il PPi004 in condizioni bassa velocita` . . . . . . . . . . . . . . 156
3.57 Resistenza in crociera ed efficenza aerodinamica del PPi004 . . . . . . . . . . . . . 158
A.1 Normative di riferimento per velivoli ultraleggeri . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 164
Sommario
L’oggetto di studio del presente elaborato e` lo sviluppo di una procedura basata sull’utilizzo di un
Vortex-Lattice Method per il progetto aerodinamico preliminare di velivoli ultraleggeri (ULM). Lo
scopo della metodologia sviluppata e` sostituire l’utilizzo dei software CFD nelle fasi preliminari
del progetto, dando rapide risposte a problematiche di natura aerodinamica e di meccanica del
volo. Prendendo spunto da precedenti lavori di tesi, svolti presso il Dipartimento di Ingegneria
Aerospaziale di Pisa, la suddetta procedura e` stata applicata a velivoli di architettura PrandtlPlane,
dando origine a diverse soluzioni aerodinamiche.
Nel primo capitolo vengono presentate le caratteristiche dell’architettura PrandtlPlane ed il
contesto in cui trova spazio la concezione di velivoli ultraleggeri non convenzionali come quelli
analizzati.
Nel secondo capitolo la procedura di progetto viene presentata nelle sue diverse sezioni. L’at-
tenzione viene focalizzata sul codice VLM implementato ed inoltre vengono illustrati gli strumenti
ed i modelli utilizzati per definire geometrie, ottenere stime dei pesi e del centraggio, prevedere lo
stallo delle sezioni, valutare la resistenza aerodinamica.
Nel terzo capitolo vengono presentate le varie configurazioni ULM elaborate. Ripercorrendo
i vari passi che hanno portato alle soluzioni definitive, si illustrano i fenomeni aerodinamici che
interessano questo tipo di velivoli. Per ogni configurazione vengono riportati i risultati relativi
alle varie condizioni di volo, quali: angoli di trim, margini di stabilita`, derivate aerodinamiche,
distribuzioni di portanza e Cl, polare ed efficienza aerodinamica.
Nel quarto capitolo si discutono gli esiti della presente ricerca, sia dal punto di vista della pro-
cedura sviluppata, sia a proposito delle configurazioni elaborate. In conclusione, vengono avanzate
proposte per lo sviluppo futuro della metodologia di progetto preliminare qui introdotta.
Introduzione
La classe dei velivoli ultraleggeri (ULM) ha vissuto negli ultimi decenni una significativa espansione
dagli Stati Uniti, Paese leader nel settore dell’aviazione leggera, verso l’Europa ed in particolare
l’Italia. Il nostro Paese, infatti, solo negli ultimi 5-6 anni, ha visto nascere 10 nuove aziende
operanti nel campo dell’aviazione ultraleggera, per giungere ad un totale di 44 aziende, di cui 29
produttrici.
La normativa vigente in Europa per i velivoli ultraleggeri e` la JAR VLA, la quale risulta essere
onerosa per i costruttori, a causa dei tempi e dei metodi richiesti per la certificazione degli aerei.
L’esigenza dei costruttori di produrre, senza grandi investimenti iniziali, manufatti tali da garantire
un rapido ritorno economico, ha fatto s`ı che in ogni Paese le normative si differenziassero, dando
la possibilita` di realizzare velivoli in tempi piu` brevi e con costi inferiori. Un tale scenario, dunque,
ha permesso lo sviluppo di aerei ultraleggeri con elevate prestazioni e, grazie anche alle innovazioni
nelle tecniche costruttive e nei materiali utilizzati (ad es.: compositi), sono state proposte soluzioni
strutturali ed aerodinamiche spesso innovative e tali da suscitare interesse nel mondo industriale.
Per gli ULM il costo contenuto rappresenta un punto di forza tale da attrarre un numero sempre
crescente di utenti. Per via della scarsa esperienza di molti di questi, tuttavia, garantire la sicurezza
dei velivoli assume un’importanza fondamentale, soprattutto a riguardo di problematiche spesso
alla base di diversi incidenti, quali lo stallo, la scarsa visibilita`, il pericolo di incendi in caso di
crash.
Quello dei velivoli ultraleggeri e` un settore in rapida crescita e puo` rappresentare uno stimolo
sia per nuove realta` imprenditoriali, sia per nuove attivita` di ricerca. Lo sviluppo di questo settore
e` inoltre legato a tutte le attivita` che vi ruotano attorno, relative ad esempio alla realizzazione di
motori con ingombri e pesi minimi, di sistemi anti-crash e di un’avionica compatta e affidabile.
Il presente lavoro si propone di sviluppare una procedura preliminare per il progetto aerodina-
mico dei velivoli ultraleggeri, la quale sia in grado di fornire una valutazione sia delle caratteristiche
aeromeccaniche delle configurazioni, sia di altri aspetti di importanza rilevante per questa classe
di velivoli, come la visibilita´, la sicurezza dei piloti ed il centraggio.
In questo elaborato, la suddetta procedura viene applicata a velivoli di architettura PrandtlPlane;
questa, da circa un decennio al centro di diverse attivita` di ricerca presso il Dipartimento di
Ingegneria Aerospaziale di Pisa, fonda le sue radici sul sistema portante multiala ideato da Prandtl
e noto con il nome di Wing Box System.
Questo sistema, mostrato in figura 1, e` costituito da due ali poste ad altezze diverse e della
stessa apertura alare, collegate all’estremita` da superfici verticali (paratie).
Sotto opportune ipotesi, si dimostra che questo sistema, a parita` di portanza, produce la minima
resistenza indotta, risultando piu` efficiente anche del monoplano ottimo (distribuzione di portanza
ellittica).
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Figura 1: Schema del Wing Box System di Prandtl
L’applicazione ingegneristica di un siffatto sistema portante, al quale Prandtl diede il nome di
“Best Wing System”, puo` trovare spazio nei velivoli da trasporto per medio e lungo raggio (figura
2); in tale ambito, la riduzione della resistenza aerodinamica puo` comportare una significativa
riduzione dei costi operativi diretti, del consumo di carburante e dell’inquinamento atmosferico.
Figura 2: Esempio di applicazione dell’architettura PrandtlPlane ad un velivolo da trasporto
Per quanto riguarda i piccoli velivoli, l’applicazione del BWS e` meno naturale, tuttavia aspetti
quali visibilita`, sicurezza, design possono risultare interessanti. Muovendosi all’interno di questo
contesto, la procedura sviluppata viene applicata con l’intento di esplorare nuove soluzioni aero-
dinamiche e valutare la possibilita` di applicare l’architettura PrandtlPlane a diverse tipologie di
velivoli ULM.
La normativa presa come riferimento e` quella vigente in Italia (Standard RAI V.E.L., Edi-
zione 1/10/1999), la quale impone un massimo peso al decollo di 600 kg, ed una massima velocita`
di stallo in condizioni di atterraggio di 75 km/h.
La prima parte del lavoro ha lo scopo di descrivere la suddetta procedura, dedicando maggior
attenzione alle metodologie e agli strumenti utilizzati. Primo tra questi e` AVL, un codice VLM
(Vortex-Lattice Method) che, adottato come solutore aerodinamico in precedenti lavori di tesi,
e` in grado di fornire buoni risultati. Viene poi evidenziata la creazione di un tool, elaborato
in ambiente Matlab, per la generazione della geometria delle fusoliere, mentre altre sezioni sono
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dedicate ai modelli utilizzati per avere una stima preliminare delle caratteristiche ponderali degli
elementi strutturali, per la previsione dello stallo dei profili alari ipersostentati e per la valutazione
della resistenza aerodinamica.
Nella seconda parte vengono illustrati gli studi sulle nuove configurazioni di PrandtlPlane ULM,
corredati da una panoramica sui fenomeni aerodinamici propri di questo tipo di velivoli. Gli
esemplari studiati, accomunati dal requisito di avere il motore in coda, sono raggruppati in tre
famiglie, differenti tra loro per la posizione delle ali rispetto alla fusoliera:
• velivoli ad ala anteriore bassa, collegata alla fusoliera tramite superfici aerodinamiche di
raccordo;
• velivoli ad ala anteriore bassa con attraversamento in fusoliera;
• velivoli ad ala anteriore alta.
Per la famiglia ad ala bassa con attraversamento viene, inoltre, proposta una soluzione con piloti
in tandem.
Le configurazioni analizzate presentano diversi aspetti comuni, alcuni dei quali di un certo
interesse per la classe dei velivoli ultraleggeri.
La posizione arretrata del motore, caratteristica peculiare di tutte le configurazioni, e` tale da
offrire vantaggi in termini di maggior sicurezza e comfort per i piloti, mentre la spinta da esso
prodotta, in asse con la fusoliera, non interferisce con il beccheggio dei velivoli. Il posizionamento
del motore in coda comporta, inoltre, un’evidente vantaggio in termini di visibilita` per i piloti.
I velivoli presentati vengono concepiti con cabine di pilotaggio tali da offrire una buona visuale,
anche nelle fasi di decollo ed atterraggio; un’adeguata protezione per i piloti in caso di incidente
puo` essere assicurata con opportune soluzioni strutturali, che includono strutture anti-crash sulla
prua di fusoliera.
Grazie alla disposizione delle due ali, l’architettura PrandtlPlane offre la possibilita` di un con-
trollo in beccheggio effettuato in coppia pura; pertanto viene adottata una soluzione con due
equilibratori controrotanti posizionati sulle due ali.
Il downwash indotto dall’ala anteriore su quella posteriore, specie alle alte incidenze, fa s`ı che
i coefficienti di portanza locali sull’ala posteriore siano modesti, con una conseguente situazione
critica riguardo allo stallo sull’ala anteriore. Per quanto detto, lo stallo, causa di molti degli
incidenti che interessano questa classe di aerei, e` fortemente ostacolato, in quanto nel caso in cui
l’ala anteriore si venisse a trovare in questa condizione, il momento picchiante generato dall’ala
posteriore toglierebbe il velivolo dallo stallo.
Un ulteriore aspetto positivo puo` riscontrarsi nella ridondanza strutturale legata all’iperstaticita`
del sistema a box.
I velivoli studiati presentano un’architettura flessibile, in grado di spaziare da configurazioni
con piloti affiancati a versioni in tandem, con ala anteriore bassa e posteriore alta o viceversa e
con campi di impiego dal terrestre all’idrovolante, con la possibilita` di soluzioni anfibie.
Tramite il software AVL e con l’ausilio di simulazioni CFD, necessarie al settaggio del codice
VLM e alla verifica dei risultati, vengono valutati gli aspetti aeromeccanici delle varie configurazioni
ed il lavoro si conclude con la definizione di tre velivoli dalle caratteristiche differenti. Per questi
velivoli vengono riportati i dati relativi al trim nelle diverse condizioni di volo, l’analisi della
stabilita` longitudinale e laterodirezionale, gli andamenti delle distribuzioni di portanza, le verifica
allo stallo e la stima della resistenza e dell’efficienza aerodinamica.
Le analisi CFD preliminari mostrano che le configurazioni con ala anteriore bassa collegata
alla fusoliera tramite raccordi, sono soggette a problematiche di natura aerodinamica sensibili
all’assetto di volo. Sebbene una forma del ventre di fusoliera tale da ridurre questo fenomeno sia
determinabile, si rileva un’inefficienza del tratto centrale dell’ala anteriore.
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L’efficienza di tale zona e` recuperabile adottando una soluzione con ala passante in fusoliera.
Dagli studi svolti su questo tipo di configurazione, emerge che una posizione troppo avanzata
dell’ala anteriore fa s`ı che la fusoliera riduca la portanza del tratto inboard. La soluzione definitiva,
pertanto, e` caratterizzata da un’ala raccordata alla fusoliera in posizione piu` arretrata rispetto al
naso di quest’ultima.
La medesima soluzione viene applicata ad una versione con piloti in tandem.
Ulteriore oggetto di studio e` la configurazione con ala anteriore alta. Si osserva che tale posizione
delle ali sembra contrastare la formazione del vortice di estremita` dell’ala anteriore e di conseguenza
ridurre il fenomeno di downwash che interessa l’ala posteriore. Si riscontra quindi un incremento
della capacita` portante dell’ala posteriore rispetto a quella degli altri ULM.
In contrasto con questo aspetto positivo, tale configurazione e` affetta da un comportamento diverso
nei casi di alta e bassa incidenza, dovuto a fenomeni di interferenza tra ala posteriore e fusoliera.
Le configurazioni analizzate hanno dimostrato di soddisfare il requisito di stabilita` e di essere
all’incirca equivalenti per quanto riguarda l’efficienza aerodinamica in crociera.
Per la configurazione caratterizzata dall’ala anteriore bassa con attraversamento, il posiziona-
mento avanzato dei piloti porta ad una significativa escursione del baricentro al variare del numero
di occupanti. Al fine di garantire sempre un adeguato margine di stabilita`, nel caso di un solo
pilota a bordo, l’arretramento del baricentro va compensato con della zavorra, mai superiore a i
10 kg di peso, opportunamente posizionata in fusoliera.
La versione tandem della precedente configurazione ha mostrato un vantaggio evidente rispetto
alle altre configurazioni analizzate. Pur mantenendo un sistema alare analogo a quello della versione
con piloti affiancati, l’avere la possibilita` di sistemare il passeggero sul baricentro a vuoto del
velivolo, permette di mantenere un margine di stabilita` sempre entro i limiti previsti per questa
classe di aerei.
Il velivolo ad ala anteriore alta, infine, appare particolarmente critico dal punto di vista della
stabilita`. Tale comportamento e` imputabile ad una notevole escursione del baricentro, dovuta
principalmente alla maggior distanza tra la posizione dei piloti ed il centro di gravita` a vuoto del
velivolo. Si rivela necessario, pertanto, l’utilizzo di zavorra nei casi relativi alle posizioni limite del
baricentro.
Dalle analisi condotte si osserva che la procedura sviluppata ha esiti positivi circa la valutazione
della stabilita` e del trim a comandi liberi. La modellazione delle superfici mobili (equilibratori e
ipersostentatori), invece, sembra dare risultati soddisfacenti solo per la stima degli effetti sulla por-
tanza; appare meno attendibile, infatti, la valutazioni delle variazioni di momento e, di conseguenza,
il raggiungimento del trim tramite i comandi.
Capitolo 1
Dal “Best Wing System” al
PrandtlPlane
1.1 Il “Best Wing System” di Prandtl e gli studi odierni
Come gia` accennato il “Best Wing System” di Prandtl e` un sistema alare chiuso, con vista frontale
a box, tale da offrire la minima resistenza indotta, sotto opportune condizioni. Tale proprieta` fu
intuita da Ludwig Prandtl, il quale nel report NACA-TN 182 del 1924 [1] affermava che, a parita`
di portanza, la resistenza indotta poteva essere minimizzata utilizzando un sistema portante di
tipo box avente le seguenti caratteristiche (figura 1.1):
• stessa distribuzione di portanza sull’ala anteriore e posteriore, da cui segue l’equiripartizione
della portanza tra le due ali;
• distribuzione di portanza a farfalla e ad integrale nullo sulle paratie laterali.
Figura 1.1: Il “Best Wing System”
Sotto queste condizioni l’efficienza di tale sistema e` funzione del parametro h/b, cioe` il rapporto
tra il gap verticale tra le ali (h) e l’apertura alare (b). Dagli studi di Prandtl risulta la seguente
espressione approssimata:
DBWS
Dm
∼= 1 + 0.45 · h/b
1.04 + 2.81 · h/b ,
dove DBWS/Dm e` il rapporto tra le resistenze indotte del “biplano ottimo” e del monoplano avente
distribuzione di portanza ellittica. Dall’espressione precedente si ottiene che tale rapporto si riduce
(per cui l’efficienza del BWS aumenta) al crescere di h/b, tendendo asintoticamente al valore di
0.16, come mostrato in figura 1.2.
1.1. IL “BEST WING SYSTEM” DI PRANDTL E GLI STUDI ODIERNI 2
Figura 1.2: Efficienza del “Best Wing System” al variare di h/b secondo Prandtl
Il problema, a cui Prandtl aveva dato una soluzione approssimata, e` stato risolto in forma chiusa
nel 1999 [2], dimostrando che i calcoli di Prandtl erano stati ottimistici (figura 1.3); in particolare,
per valori di h/b compresi tra 0.1 e 0.2 si ottiene una riduzione della resistenza indotta del 20-30%
rispetto ad un monoplano con la stessa apertura e stessa portanza totale.
Figura 1.3: Efficienza del “Best Wing System” al variare di h/b
Possibili applicazioni ingegneristiche del concetto di Prandtl sono state studiate a livello teorico
preliminare negli Stati Uniti durante gli anni ‘70, con esiti non del tutto soddisfacenti, a causa
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di fenomeni aeroelastici connessi alle strutture alari. A causa, probabilmente, di un’ottica solo
militare, in tali studi i problemi nella stabilita` statica non furono affrontati.
L’idea e` stata ripresa negli anni ‘90 dal Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale dell’Universita`
di Pisa, fino ad arrivare all’ottenimento del brevetto US Patent Large Dimension Aircraft E819409,
May 1999, Inventor A.Frediani, in vista di applicazioni nel trasporto anche su grandi velivoli, i
quali costituiscono il naturale campo di adozione del concetto di “Best Wing System”.
In onore di colui che per primo ebbe l’intuizione di una siffatta architettura, a velivoli di questa
tipologia e` stato dato il nome di PrandtlPlane.
1.2 Stato dell’arte e scopo della tesi
Il presente lavoro di tesi parte da risultati ottenuti in un lavoro precedente, nel quale era stato
eseguito uno studio sulla scelta dei profili alari ed una profonda revisione dell’architettura generale
del velivolo, tanto da arrivare ad un nuovo requisito di forma per la fusoliera [8]. Un modello
statico in scala 1:5 del velivolo progettato e` stato esposto all’ Aeronautics Days tenutosi a Vienna
nel giugno 2006 (figura 1.4), mentre e` tutt’ora in realizzazione un modello volante.
Figura 1.4: Il PrandtlPlane ULM esposto all’AeroDays 2006
Nell’ambito del suddetto lavoro si era fatto ricorso in maniera significativa a codici a pannelli,
ottenendo risultati soddisfacenti. L’obbiettivo del seguente elaborato e` quello di sviluppare una
metodologia per il progetto aerodinamico preliminare di velivoli ultraleggeri, tramite l’impiego
di codici a pannelli in sostituzione dei software CFD, piu` pesanti dal punto di vista del costo
computazionale. Questa procedura e` stata applicata al fine di ottenere diverse configurazioni
PrandtlPlane, le quali soddisfacessero i requisiti di stabilita`, controllabilita` e sicurezza.
Per fare questo sono state prese in considerazione diverse soluzioni, tutte accomunate da un
unico requisito, quello di mantenere la spinta del motore in asse con il baricentro del velivolo.
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Questo requisito e` stato scelto per evitare l’introduzione di momenti (picchianti o cabranti) che
potessero rendere critica la stabilita` del velivolo.
Per la realizzazione della suddetta procedura e` stato fatto uso di diversi software, quali:
• AVL: metodo a pannelli che fornisce una prima stima delle caratteristiche aerodinamiche del
velivolo;
• GAMBIT : software per la generazione delle griglie di calcolo (mesh), atte alla risoluzione del
campo fluidodinamico;
• FLUENT : codice di calcolo per la risoluzione delle equazioni del campo fluidodinamico, usato
come strumento di validazione dei risultati ottenuti con AVL;
• Xfoil : codice che esegue con grande rapidita` lo studio delle caratteristiche aerodinamiche di
un profilo;
• ASD : sviluppato all’interno del Dipartimento, permette la generazione della geometria di un
velivolo completo partendo dai comuni dati necessari alla definizione di un aereo in tutte le
sue parti;
• CATIA: CAD 3D utilizzato per l’elaborazione finale della geometria dei velivoli.
Lavorando inoltre in ambiente MATLAB 7.0, e` stato sviluppato un programma esterno ad ASD
per la generazione delle fusoliere e sono stati implementati semplici modelli per la previsione del
peso del velivolo e della posizione del suo baricentro. Tramite l’utilizzo di datasheets ESDU (Engi-
neering Scienses Data Unit), infine, e` stato eseguito uno studio sui vari sistemi di ipersostentazione
applicabili al velivolo.
Capitolo 2
Metodo di analisi
 
Scelte progettuali: 
• posizione ali-fusoliera 
• layout componenti 
• superfici di controllo 
Definizione  
preliminare della 
geometria 
Verifiche in tutte le 
condizioni di volo: 
• stabilità 
• trim 
• stallo 
Metodi 
potenziali 
Ulteriori valutazioni: 
• aspetti di meccanica del volo 
• stima della resistenza 
Verifiche 
Fluent 
Creazione della geometria 
completa e assemblaggio dei 
componenti del velivolo 
 
SÌ 
SÌ 
NO 
NO 
Figura 2.1: Diagramma di flusso della procedura di analisi
6In questo capitolo viene illustrata la procedura seguita per lo studio di una generica confi-
gurazione di PrandtlPlane ultraleggero. Con riferimento al diagramma di flusso in figura 2.1, la
metodologia di analisi ha inizio con la definizione di una configurazione di primo tentativo, la cui
geometria e` frutto di in un processo iterativo atto a modificare la forma in pianta del sistema alare,
al fine di ottenere un aereo che in ogni condizione di volo sia:
• trimmato;
• stabile nel piano longitudinale;
• esente da stallo in condizioni di bassa velocita`.
La stabilita` nel piano laterodirezionale viene successivamente risolta modificando i piani di coda
verticali, una volta fissata la forma in pianta delle ali.
Il suddetto ciclo, illustrato in figura 2.2, si basa sull’utilizzo iterativo di modelli di calcolo di
prima approssimazione, i quali sono fondamentalmente due:
• unmodello dei pesi, necessario per individuare il peso e la posizione del baricentro del velivolo;
• un solutore aerodinamico potenziale, nella fattispecie un metodo vortex-lattice.
 
Geometria preliminare: 
• ali e fin  
• posizione flap e controlli 
• fusoliera  
• posizione dei componenti interni 
Modello 
dei pesi 
? 
 
Codice a 
Pannelli 
NO 
SÌ 
Figura 2.2: Dettaglio della procedura di progetto
Ad ogni ciclo, dal modello dei pesi si ottengono il valore del CL richiesto e la posizione del
baricentro del velivolo completo, per ogni condizione di volo. Tali dati servono da input al solutore
aerodinamico, il quale valuta tra le altre cose:
• il punto neutro della configurazione completa,
• le derivate aerodinamiche,
• le deflessioni delle superfici mobili,
• l’incidenza di trim,
• le distribuzioni di portanza.
7Tali risultati vengono dunque confrontati con le richieste di stabilita`, trim e stallo per decidere se
approvare la geometria analizzata o modificarla per poi reiterare il processo.
Una volta approvata la geometria, questa puo` essere sviluppata in ogni suo dettaglio attraverso
opportuni software CAD che consentono inoltre di simulare l’assemblaggio dei vari componenti del
velivolo al fine di verificare caratteristiche ponderali e ingombri.
Come mostrato dallo schema in figura 2.3, la creazione della geometria fornisce anche il dato
iniziale per l’analisi CFD. Lo scopo principale dell’utilizzo di quest’ultima e` validare i risultati
ottenuti dal solutore potenziale, tuttavia essa e` necessaria anche per il settaggio iniziale dei metodi
a pannelli.
 
Creazione della 
geometria completa 
con software ASD 
Esportazione del file 
IGES 
Creazione della 
mesh 
Elaborazione 
con CAD 
Analisi CFD 
Assemblaggio 
del velivolo 
? 
NO 
SÌ 
Figura 2.3: Definizione della geometria nella procedura di progetto
Per concludere, l’analisi della configurazione si completa con stime riguardanti la dinamica del
volo del velivolo nonche` caratteristiche aerodinamiche, come resistenza in crociera e polare.
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2.1 Configurazioni aerodinamiche
Figura 2.4: Concezione di una configurazione
La scelta delle geometrie da analizzare nel dettaglio e` stata preceduta da una fase in cui sono
state esaminate diverse tipologie di soluzioni, scegliendo le seguenti linee guida:
• abitabilita`;
• visibilita`;
• disposizione dei componenti interni;
• aerodinamica;
• sicurezza.
Posizione del motore ad elica
La scelta progettuale che ha costituito la caratteristica peculiare dei velivoli oggetto di studio in
questo lavoro, e` stata la posizione del motore.
Nei lavori precedenti quest’ultimo era posizionato davanti all’ala posteriore, ad una certa altezza
al di sopra del baricentro del velivolo; di conseguenza, la spinta da esso prodotta dava luogo ad un
momento picchiante correlato al regime di funzionamento del motore.
Per eliminare questo disturbo e` stato scelto di realizzare una fusoliera abbastanza simmetrica,
in maniera tale da porre in coda un motore a elica spingente, in asse con la fusoliera stessa.
Posizione dei piloti ed abilita`
Il posizionamento del motore in coda comporta un evidente vantaggio in termini di visibilita` da
parte dei piloti; in questo lavoro si e` cercato di realizzare una cabina che allo stesso tempo offrisse
una buona visuale e fornisse un’adeguata protezione per i piloti in caso di incidente.
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Tra le soluzioni analizzate, il vincolo della buona visibilita` e` stato ritenuto tra i piu` stringenti,
in modo da garantire una visibilita` elevata nelle fasi piu` critiche di ogni missione, quali decollo ed
atterraggio, e contribuire attivamente alla sicurezza del volo.
Inoltre, avvalendosi dell’utilizzo di pacchetti CAD per lo studio dell’ergonomia (figura 2.5), e`
stato posto l’accento sulla verifica dello spazio a disposizione dei piloti e in generale sull’abitabilita`
del velivolo.
Figura 2.5: Abitabilita` dell’ULM
Superfici mobili
Grazie alle sue due ali, un velivolo PrandtlPlane offre la possibilita` di un controllo in beccheggio ef-
fettuato in coppia pura; pertanto e` stata adottata una soluzione con due equilibratori controrotanti
posizionati sulle due ali.
Altra caratteristica del PrandtlPlane e` il downwash indotto dall’ala anteriore su quella poste-
riore; questo fenomeno, specie alle alte incidenze, fa s`ı che i coefficienti di portanza locali sull’ala
posteriore siano modesti, con una conseguente situazione critica riguardo allo stallo sull’ala ante-
riore. Si e` allora scelto di adottare un sistema di ipersostentazione piu` complesso per quest’ultima
(ad es.:slotted flap), mentre per l’ala posteriore un sistema piu` semplice (plain flap).
Inoltre, il fatto che sull’ala anteriore si siano installati flap sull’intera apertura per garantire i
Cl richiesti, ha comportato la scelta di installare gli alettoni esclusivamente sull’ala posteriore.
Aspetti aerodinamici riguardanti la fusoliera
Dovendo studiare lo sviluppo aerodinamico del ULM, tutte le variazioni apportate sono state
fatte nell’ottica di esplorare determinati comportamenti del velivolo nelle varie condizioni di volo
esaminate.
In lavori precedenti era emerso che la fusoliera poteva avere effetti significativamente spiacevoli
sulla stabilita` e la controllabilita` di questo genere di macchina [8] [12], pertanto in tutte le confi-
gurazioni, si e` sempre cercato di verificare che essa non presentasse, al variare delle condizioni di
volo, comportamenti troppo differenti.
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Considerazioni sulla sicurezza
Un velivolo ultraleggero di tipo PrandtlPlane potrebbe presentare diversi vantaggi in termini
di sicurezza, se confrontato con un classico ULM. Tale affermazione e` fondata sulle seguenti
considerazioni:
- lo stallo, causa di molti degli incidenti che interessano questa classe di aerei, e` fortemente osta-
colato, in quanto se l’ala anteriore, la piu` caricata, si venisse a trovare in questa condizione,
il momento picchiante generato dall’ala posteriore toglierebbe il velivolo dallo stallo;
- l’assenza del motore davanti ai piloti garantisce sicuramente una migliore visibilita` e, in caso
di impatto frontale, non comporta incendio e/o ingresso del motore in cabina;
- l’iperstaticita` del sistema alare a box da` modo di introdurre una ridondanza strutturale.
Per quanto detto, una buona visibilita`, una distanza significativa tra motore e cabina e la
possibilita` di porre sistemi anti-crash a protezione dei piloti, sono stati oggetto di preferenza nella
scelta delle geometrie.
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2.2 Definizione della geometria
La geometria di ogni velivolo e` stata realizzata tramite l’utilizzo di ASD (Aerodynamic Shape
Designer). Questo e` un software realizzato in ambiente Matlab 7.0 presso il Dipartimento di
Ingegneria Aerospaziale di Pisa in collaborazione con l’I.D.S. S.p.A, per la generazione parametrica
di superfici aerodinamiche mediante l’interpolazione di curve N.U.R.B.S [14] [15]. Il programma
permette la rapida gestione di tutti i principali parametri geometrici del velivolo, rendendo agevole
la generazione della geometria di una configurazione completa e permettendo una rapida modifica
nel caso di variazioni nei requisiti progettuali. Durante la creazione delle geometrie, tuttavia, si e`
resa necessaria la creazione di un ulteriore programma che potesse interagire con ASD, al fine di
colmare alcune carenze di quest’ultimo nella fase di creazione delle fusoliere (paragrafo 2.2.1).
Figura 2.6: La schermata iniziale di ASD
Il prodotto finale di tutte queste operazioni e` un file IGES della configurazione richiesta, com-
patibile con i principali mesciatori disponibili in commercio. Di seguito sono elencati i principali
passaggi necessari alla realizzazione di una configurazione prandtlplana completa.
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La fusoliera
Mediante la feature “Add/Modify Body”, assegnando le linee di riferimento quali Bottom, Top,
Side, Center, le dimensioni principali e la forma delle sezioni, e` stata possibile la generazione della
fusoliera (figura 2.7).
Figura 2.7: Generazione della fusoliera tramite ASD
Figura 2.8: Esempio di fusoliera creata con ASD
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Le superfici alari e la coda verticale
Le varie superfici aerodinamiche sono state create grazie alla feature “Add/Modify Wing”. Dalla
figura 2.9 si puo` osservare che i parametri da inserire sono quelli propri della definizione di una
geometria alare, quali: apertura, corda alle varie sezioni di riferimento, angolo di freccia, angolo
diedro, profili da utilizzare, svergolamenti.
Figura 2.9: Generazione delle ali e dei fin tramite ASD
Figura 2.10: Esempio di ali e fin creati con ASD
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La paratia laterale
Mediante la feature “Add/Modify Bulk” la generazione della paratia laterale e` stata eseguita con
facilita`. Le uniche informazioni necessarie sono le ali da collegare fra loro e i raggi di raccordo da
utilizzare.
Figura 2.11: Generazione delle paratie tramite ASD
Figura 2.12: Esempio di paratia creata con ASD
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Gli elementi di raccordo
Le features “Add/Modify Fillet” e “Add/Modify TFillet” permettono di realizzare i raccordi ala-
fusoliera, coda-fusoliera e coda-ala. I parametri di ingresso sono il Chord Ratio ed il Thickness
Ratio, come visibile in figura 2.14.
Figura 2.13: Generazione dei raccordi tramite ASD
Figura 2.14: Esempio di raccordi creati con ASD
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2.2.1 Sviluppo di LiNeS
Come gia` illustrato,ASD consente di creare oggetti di tipo body come le fusoliere, richiedendo
all’utente di specificare la forma delle sezioni trasversali, le coordinate x in cui queste sono definite
e alcune linee longitudinali di riferimento.
Figura 2.15: ASD - Finestra di creazione della feature Body
Nel corso del presente lavoro e` stata piu` volte sentita la necessita` di uno strumento rapido ed
efficace per la creazione dei file .dat ed e` stato pertanto sviluppato un ulteriore programma in
ambiente Matlab: nelle pagine che seguono vengono illustrate le sue caratteristiche peculiari.
Definizione analitica delle linee
Il sistema di riferimento considerato ha l’asse x rivolto verso la coda della fusoliera, l’asse z verso
l’alto e l’asse y in modo tale da rendere la terna levogira.
La costruzione delle linee precedentemente menzionate si basa sul seguente procedimento:
• note la lunghezza della fusoliera (Lfus) e la coordinata z del suo naso (znose), nel piano
longitudinale (x, z) viene tracciato un arco di cerchio (zr(x)) passante per i punti (0, 0, znose)
e (Lfus, 0, 0) con il vincolo che in quest’ultimo punto esso abbia tangente orizzontale (figura
2.16). L’equazione di tale curva risulta essere pertanto:
zr(x) = R− sign(R) ·
∣∣∣√R2 − (x− Lfus)2∣∣∣ ,
dove R =
L2fus + z
2
nose
2 · znose .
La curva cos`ı ottenuta fungera` da linea di riferimento per il piano longitudinale.
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Figura 2.16: Definizione analitica delle linee
• preso poi un generico piano di costruzione (X,Y ), si definisce l’andamento del generico
spessore Y = s(X) in due tratti:
1. dati lo spessore massimo (smax) e la relativa ascissa (Xsmax), i punti (0, 0) e (Xsmax , smax)
vengono raccordati nel piano (X,Y ) tramite un polinomio di grado n in maniera tale
da avere una curva con tangente verticale nel primo punto e tangente orizzontale nel
secondo, di qui si ottiene l’espressione:
per 0 ≤ X ≤ Xsmax : s(X) = A ·
√
X −B ·Xn ,
dove A = 2B · n · (Xsmax)n−
1
2 e B =
smax
(2n− 1) · (Xsmax)n
;
2. definito infine lo spessore da dare alla base della fusoliera, cioe` sbase = sX=Lfus , i
punti (Xsmax , smax) e (Lfus, sbase) vengono raccordati utilizzando un arco di cerchio
avente tangente orizzontale nel primo punto; il secondo tratto di spessore e` dunque
rappresentato dall’equazione:
per Xsmax ≤ X ≤ Lfus : s(x) = smax−R−sign(smax−sbase)·
∣∣∣√R2 − (X −Xsmax)2∣∣∣ ,
dove R =
(Lfus −Xsmax)2 + (smax − sbase)2
2(smax − sbase) .
• le linee top e bottom vengono dunque definite rispettivamente sommando e sottraendo op-
portuni spessori alla linea di riferimento precedentemente descritta, mentre la center-line si
calcola dai valori medi delle due linee precedenti:
TOP-LINE : t(x) = zr(x) + stop(x) ,
BOTTOM-LINE : b(x) = zr(x)− sbottom(x) ,
CENTER-LINE : c(x) =
t(x) + b(x)
2
.
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• la side-line si ottiene dalla definizione del solo spessore laterale;
• alle linee sin qui ottenute vengono apportate modifiche locali mediante l’aggiunta di opportuni
termini alle equazioni. Le features utilizzate sono riportate di seguito:
- “COSQUAD”, questo strumento consente di realizzare un’insenatura (o una protube-
ranza) in una linea, senza pregiudicare la continuita` della sua derivata. Esso e´ definito
dall’unione di due funzioni cos2 (figura 2.17):
per Xin ≤ X ≤ XP : cosquad(X) = P · cos2
[
pi
X −XP
2(XP −Xin)
]
,
per XP ≤ X ≤ Xfin : cosquad(X) = P · cos2
[
pi
X −XP
2(Xfin −XP )
]
;
- “CUSP”, a differenza della precedente questa feature aggiunge un punto angoloso la` dove
si ha la massima profondita` (o sporgenza). La sua espressione di ottiene dall’unione di
due archi di parabola (figura 2.17):
per Xin ≤ X ≤ XP : cusp(X) = P ·
( X −Xin
XP −Xin
)2
,
per XP ≤ X ≤ Xfin : cusp(X) = P ·
( X −Xfin
XP −Xfin
)2
;
- “RECT”, questa opzione, infine, consente di rendere rettilineo un tratto compreso tra
due estremi definiti.
" COSQUAD " " CUSP "
Xin XfinXP
P
Xin XP Xfin
P
Figura 2.17: Le features avanzate “COSQUAD” e “CUSP”
Il programma LiNeS
Per via della sua complessita`, la definizione analitica delle linee risulta essere di difficile utilizzo; si
e` pertanto deciso di realizzare un’interfaccia grafica tale da rendere user friendly tale procedura.
Il programma creato si articola in due sezioni; la prima riguarda la definizione del profilo laterale
della fusoliera (Sideview) e la seconda la sua vista in pianta (Topview), assunta simmetrica.
Per quanto riguarda la prima sezione, questa ha lo scopo di definire le linee giacenti nel piano
longitudinale di fusoliera (top-line, bottom-line e center-line). Le grandezze basilari da fornire in
input, correlate ai parametri descritti nel paragrafo 2.2.1, sono riportate in tabella 2.1.
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Input Descrizione
Lfus Lunghezza della fusoliera
znose Coordinata z del naso di fusoliera
xTmax Coordinata x in cui si ha il massimo spessore del profilo di fusoliera
Tmax Massimo spessore del profilo di fusoliera
Tbase Spessore del profilo di fusoliera a x = Lfus (base)
T topmax Percentuale di spessore massimo da porre verso il dorso
zbase Coordinata z dell’asse della base di fusoliera
kup “Sharp factor” dorsale per il naso della fusoliera
kdown “Sharp factor” ventrale per il naso della fusoliera
Tabella 2.1: Input per le linee giacenti nel piano longitudinale
A queste grandezze si aggiungono quelle “avanzate”, cioe` necessarie alla definizione di eventuali
modifiche, collocate a sinistra nella finestra del programma (figura 2.18). Attraverso il pulsante
Preview si possono valutare passo-passo le modifiche apportate e una volta determinata la vista
laterale della fusoliera, si puo` decidere di salvare le linee sin qui create nel formato .dat (pulsante
Save lines), di salvare gli input forniti fino a quel momento in un file .mat (pulsante Save
project), di passare alla sezione relativa alla vista in pianta (pulsante Topview definition),
oppure di uscire dal programma.
Figura 2.18: La finestra Sideview del programma LiNeS
Vi sono, infine, pulsanti che in caso di necessita` rimandano a immagini di esempio per guidare
l’utente nella definizione delle varie grandezze (figura 2.19).
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Figura 2.19: Una finestra d’esempio del programma LiNeS
La seconda sezione del programma ha lo scopo di generare la side-line del corpo ed e` analoga
alla precedente come si puo` osservare dalla figura 2.20, nella cui parte sinistra si possono osservare
le grandezze base richieste in input e qui descritte in tabella 2.2.
Input Descrizione
Wmax Massima larghezza della fusoliera
Wbase Larghezza della base fusoliera
kside “Sharp factor” laterale per il naso della fusoliera
Tabella 2.2: Input per le linee giacenti nel piano di pianta
Figura 2.20: La finestra Topview del programma LiNeS
Terminata la definizione della vista in pianta, e` possibile avere una valutazione di prima ap-
prossimazione della posizione del baricentro della fusoliera. Tale calcolo, illustrato in 2.4.1, si
basa sull’assegnare ad ogni sezione del corpo un “peso” pari al perimetro del rettangolo ad essa
circoscritto, il quale ha per lati l’altezza h e la larghezza l della fusoliera alla x considerata.
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Ulteriori utilizzi
Il programma LiNeS e` nato per disegnare profili di fusoliera, tuttavia puo` essere benissimo uti-
lizzato per la definizione di altri oggetti come, ad esempio, profili aerodinamici, come mostrato in
figura 2.21:
Figura 2.21: Esempio di profilo aerodinamico realizzato con LiNeS
Un esempio
Nell’esempio che segue viene riprodotta la vista laterale della fusoliera del velivolo ULM in figura
2.22:
Figura 2.22: Fusoliera da riprodurre
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Come primo passo si definiscono le dimensioni di ingombro, facendo particolare attenzione alla
reciproca posizione di naso e base, nonche` ai dettagli delle curve che definiscono il naso stesso
(“sharp factors”):
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Figura 2.23: Esempio di disegno di una fusoliera con LiNeS - Step 1
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Si aggiunge ora spessore al dorso al fine di creare una bozza del cupolino:
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Figura 2.24: Esempio di disegno di una fusoliera con LiNeS - Step 2
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Il cupolino viene raffinato inserendo un elemento spigoloso nella sua parte anteriore:
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Figura 2.25: Esempio di disegno di una fusoliera con LiNeS - Step 3
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Si passa quindi al ventre andando a rimuovere spessore nella coda della fusoliera, appena dietro
la cabina:
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Figura 2.26: Esempio di disegno di una fusoliera con LiNeS - Step 4
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Per concludere, si opera una rettifica nella parte terminale del ventre di fusoliera:
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Figura 2.27: Esempio di disegno di una fusoliera con LiNeS - Step 5
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2.3 Modello dei pesi
Il modello dei pesi ha un’importanza fondamentale nell’ambito della progettazione di un velivolo,
in quanto dalla sua accuratezza dipenderanno sia i valori richiesti per i CL nelle diverse fasi di
volo, sia la valutazione della stabilita` e del trim.
Le usuali metodologie per la stima preliminare del peso di un velivolo si dimostrano inadeguate
per la classe degli ultraleggeri e, pertanto, nel presente lavoro sono stati presi come riferimento
dati relativi a velivoli ULM esistenti.
Velivolo Materiali WTO [kg] WEO [kg] S [m2] Vfuel [l] Fonte
Sky Arrow 450 TS Composito 450 286 13.5 68 [25]
Sky Arrow 480 TS Composito 480 298 13.5 68 [25]
REMOS G-3 Composito 450 281 12.04 - [19]
AVIO J-Jabiru Composito 450 270 9.31 - [19]
AMIGO Alluminio 450 283 13 - [19]
P92 Echo 80 Alluminio 450 281 13.2 - [19]
Mk4 SlepcevStorch Alluminio 450 270 16 - [19]
TL 96 Star Alluminio 450 280 12.1 - [19]
P96 Golf 80 Alluminio 450 281 12.2 - [19]
Allegro 2000 Alluminio 450 278 11.4 - [19]
EV-97 2001 Alluminio 450 262 9.84 - [19]
DF 2000 Alluminio 450 280 12 - [19]
YUMA Alluminio 450 282 13.44 - [19]
Savannah Alluminio 450 272 12.84 - [19]
ZENAIR CH 701 Alluminio 450 263 11.4 - [19]
JET Fox 97 Alluminio + Comp 450 290 14.62 - [19]
Pioneer 200 sauer Legno 450 270 10.5 54 [24]
Pioneer 200 std Legno 450 275 10.5 54 [24]
Pioneer 200 beluga Legno 450 275 10.5 54 [24]
Pioneer 200 sparrow Legno 450 282 10.5 54 [24]
Pioneer 300 std Legno + Comp. 450 285 10 80 [24]
Pioneer 300 turbo Legno + Comp. 450 290 10 80 [24]
Pioneer 300 hawk Legno + Comp. 450 290 10 80 [24]
Pioneer 330 acro Legno + Comp. 450 295 10 80 [24]
Tabella 2.3: Dati su velivoli ULM esistenti
Analizzando i dati mostrati in tabella 2.3 e assumendo in via preliminare che:
• il peso di una fusoliera di ultraleggero sia pari a 80 kg,
• il peso di un tipico motore (compreso di accessori) sia pari a 70 kg [23],
• il peso dei piani di coda sia trascurabile,
si puo` calcolare il peso per unita` di superficie (S) della struttura alare:
ρwing =
Wwing
S
.
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Velivolo Materiali ρwing [kg/m2]
Sky Arrow 450 TS Composito 10.1
Sky Arrow 480 TS Composito 11.0
REMOS G-3 Composito 10.9
AVIO J-Jabiru Composito 12.9
AMIGO Alluminio 10.2
P92 Echo 80 Alluminio 9.9
Mk4 SlepcevStorch Alluminio 7.5
TL 96 Star Alluminio 10.7
P96 Golf 80 Alluminio 10.7
Allegro 2000 Alluminio 11.2
EV-97 2001 Alluminio 11.4
DF 2000 Alluminio 10.8
YUMA Alluminio 9.8
Savannah Alluminio 9.5
ZENAIR CH 701 Alluminio 9.9
JET Fox 97 Alluminio+Comp 9.6
Pioneer 200 sauer Legno 11.4
Pioneer 200 std Legno 11.9
Pioneer 200 beluga Legno 11.9
Pioneer 200 sparrow Legno 12.6
Pioneer 300 std Legno + Comp. 13.5
Pioneer 300 turbo Legno + Comp. 14.0
Pioneer 300 hawk Legno + Comp. 14.0
Pioneer 330 acro Legno + Comp. 14.5
Tabella 2.4: Peso per unita` di superficie delle strutture alari
Osservando i risultati riportati in tabella 2.4, a prescindere dai materiali da utilizzare, una scelta
ragionevole per ρwing potrebbe essere 11kg/m2. Il sistema portante del PrandtlPlane e` tuttavia
caratterizzato da una maggior rigidezza strutturale rispetto ai velivoli convenzionali, pertanto si e`
optato per un valore di ρwing pari a 10kg/m2.
Figura 2.28: Schema dei componenti per il calcolo del baricentro
Come, dunque, mostrato in figura 2.28, gli elementi fondamentali di cui si e` tenuto conto per
la valutazione del peso del velivolo:
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Piloti
Nel modello di calcolo e` stata considerata la presenza di uno o due piloti, disposti in tandem
o affiancati, il cui peso individuale e` compreso tra 70 kg e 80 kg, mentre la sua altezza e` di
1.80 m.
Figura 2.29: Manichino utilizzato per la verifica dell’abitabilita`
Strutture
Come premesso, per la fusoliera e` stato considerato un peso di 80 kg, mentre per ali, paratie
laterali e fin si e` assunto un peso specifico di 10 kg per ogni m2 di superficie proiettata in
pianta.
Motore
Dall’analisi di comuni motori per velivoli ultraleggeri, mostrati in figura 2.30, il peso di questo
e dei suoi accessori e` stato ipotizzato pari a 70 kg [23]; la tabella 2.5 mostra i dettagli di un
comune gruppo motore:
Pesi [kg]
Standard
Motore con riduttore i=2.273 55
Accessori
Radiatori 1.5
Silenziatore presa d’aria 1.3
Filtro aria 0.2
Scarico gas 4.0
Collettore ingresso aria 0.8
Pompa a vuoto 0.8
Regolatore idraulico elica 2.7
Alternatore esterno 3.0
Tabella 2.5: Pesi per il motore Rotax 912-UL 80 HP con accessori
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Figura 2.30: Motori Rotax per ultraleggeri
Carburante
Si e` ipotizzato che il velivolo sia dotato di un serbatoio principale e di uno per la riserva, con
le caratteristiche illustrate in tabella 2.6.
Serbatoio Capacita` Peso
Principale 60 l 50 kg
Riserva 18 l 15 kg
Tabella 2.6: Carburante imbarcato nel PP-ULM
Batterie
Tipiche batterie utilizzate su velivoli ultraleggeri sono riportate in tabella 2.7; in questa sede
e` stato preso in considerazione un peso di 8 kg.
Amperaggio [A · h] Peso [kg] Costruttore
15 5.0 DEKA
16 7.7 DEKA
18 8.2 DEKA
20 7.0 DEKA
17 5.0 No-brand
Tabella 2.7: Batterie per ULM
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Dispositivi anti-crash
I dispositivi anti-crash, dei quali si riportano alcuni esempi in figura 2.31, sono posizionati
nel naso della fusoliera ed il loro peso e` stato assunto pari a 10 kg.
Figura 2.31: Esempi di dispositivi anti-crash
2.4 Calcolo del baricentro
Nell’ambito della procedura di progettazione seguita, la valutazione delle caratteristiche ponderali
di una configurazione si e` presentata in due fasi, le quali verranno descritte in seguito. Esse si
distinguono soprattutto per il metodo di calcolo del baricentro strutturale; tuttavia, in entrambi
i casi, il peso e la posizione del baricentro di ogni componente sono stati inseriti in un foglio di
calcolo come quello mostrato in figura 2.32 e, attraverso questo, il baricentro dell’intero velivolo e`
stato calcolato in tutte le condizioni di volo ottenibili considerando le seguenti possibilita`:
• due piloti “normali” (80 kg + 80 kg) oppure un pilota “leggero” (70 kg),
• serbatoio principale del carburante pieno oppure vuoto.
In questo modo si sono ottenuti gli estremi entro cui il baricentro avrebbe potuto trovarsi in ogni
caso.
Con riferimento ai componenti indicati nel paragrafo precedente, la posizione XCG del baricen-
tro e` stata calcolata come:
XCG =
Wpil ·Xpil +Wstr ·Xstr +Weng ·Xeng +Wfuel ·Xfuel +Wbatt ·Xbatt +Wcrash ·Xcrash
Wpil +Wstr +Weng +Wfuel +Wbatt +Wcrash
e, in maniera analoga e` stata calcolata la posizione ZCG.
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Peso dei componenti [kg]
Pilota 80
Passeggero 80
Carburante 50
Riserva carburante 15
Motore 70 Fusoliera Ala anteriore Ala posteriore Paratie Impennaggi
Struttura 256 80.0 60.0 90.0 16.0 10.0
Batterie 8
Sistema Anti-crash 10
Peso massimo al decollo = 569
Calcolo X_CG [m]
Pilota 1.50
Passeggero 1.00 *    X_CG     = 3.77
Carburante 4.40
Riserva carburante 4.70
Motore 4.70 Fusoliera Ala anteriore Ala posteriore Paratia Impennaggi
Struttura 4.30 <====== 3.24 2.59 6.14 4.27 6.42
Batterie 0.20
Sistema Anti-crash 0.20
Posizione del baricentro: X_CG = 3.77
Calcolo Z_CG [m]
Pilota -0.20
Passeggero -0.20
Carburante -0.35
Riserva carburante 0.40
Motore -0.10 Fusoliera Ala anteriore Ala posteriore Paratia Impennaggi
Struttura 0.36 <======-0.065 -0.47 1.28 0.51 0.13
Batterie -0.34
Sistema Anti-crash -0.34
Posizione del baricentro: Z_CG = 0.06
<=========================
CALCOLO  DEL BARICENTRO PER IL VELIVOLO PPXXX
2 piloti - serbatoio pieno
Le X sono calcolate dal naso della fusoliera. 
Il peso delle strutture e' stato calcolato considerando 80kg per la fusoliera (comprensivi di pelle, stuttura e comandi ), mentre
per ali, paratie e impennaggi e' stata considerata una densita' superficiale  di 10 kg/m^2  relativi all'area proiettata dalle superfici .
Figura 2.32: Foglio di calcolo per la valutazione della posizione del baricentro
2.4.1 Modelli preliminari per il calcolo del baricentro
La prima delle due fasi precedentemente menzionate e` stata collocata all’interno della procedura
iterativa atta a soddisfare i requisiti di volo del velivolo (stabilita`, trim, stallo), nella quale sono
stati utilizzati modelli preliminari per il calcolo del baricentro strutturale e si e` ipotizzato un
ragionevole allestimento delle masse a bordo.
Baricentro di una fusoliera
Per quanto riguarda la fusoliera, il metodo di calcolo e` stato realizzato sotto le seguenti ipotesi:
• la densita` della superficie di fusoliera e` omogenea;
• il corpo puo` essere schematizzato con una serie di sezioni trasversali equispaziate e aventi la
stessa forma.
Di qui il modello di calcolo e` stato concepito assegnando ad ognuna di queste sezioni un peso
pari al perimetro del rettangolo ad essa circoscritto (figura 2.33):
−−→
CG =
n∑
k=1
(hk + wk) · −−→CGk
n∑
k=1
(hk + wk)
,
con il seguente significato di simboli:
- k indice della generica sezione di fusoliera;
- n numero di sezioni in cui e` discretizzata la fusoliera;
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Figura 2.33: Schematizzazione per la stima preliminare del baricentro della fusoliera
- −−→CGk baricentro della k−ma sezione di fusoliera;
- hk ingombro verticale della k−ma sezione di fusoliera;
- wk larghezza della k−ma sezione di fusoliera.
Tale modello, gia` implementato nel programma LiNeS (paragrafo 2.2.1), ha fornito stime con
un errori massimi di circa ±2% della Lfus rispetto a quelli ottenibili da un software CAD.
Baricentro di una superficie alare
Per il calcolo del baricentro di un’ala e` stato utilizzato un modello basato sulle seguenti assunzioni:
• la densita` dell’ala e` omogenea;
• lo spessore dei profili, la curvatura della loro linea media, nonche` gli svergolamenti sono
trascurabili, pertanto ogni baia dell’ala puo` essere approssimata con un trapezio avente per
altezza la larghezza della baia e come basi le corde alle estremita` della stessa.
Per quanto detto, il baricentro del trapezio viene calcolato sfruttando la costruzione mostrata
in figura 2.34 e pertanto si ha:
XCG = c12 +
b
3 · c1+2c2c1+c2 ·
(
tanΛLE + c2−c12b
)
+ x0
YCG = b3 · c1+2c2c1+c2 + y0
ZCG = b3 · c1+2c2c1+c2 · tanΓ + z0
dove [x0, y0, z0] sono le coordinate del punto P0 e Γ e` l’angolo diedro della baia.
Confrontando i risultati di questa procedura con i modelli realizzati con software CAD, sono
stati rilevati errori massimi nella stima della XCG pari al ±2% della corda media aerodinamica.
Per concludere, la stessa metodologia e` stata applicata alle superfici verticali (ad es.: paratie e
derive) applicando un opportuno cambio di coordinate al modello precedentemente esposto.
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Figura 2.34: Metodo grafico per la determinazione del baricentro del trapezio
2.4.2 Valutazione con software CAD
La seconda fase, invece, e` stata effettuata una volta che i requisiti di volo citati nel paragrafo
precedente fossero stati soddisfatti e fosse stato possibile congelare la geometria per realizzare un
modello CAD. Attraverso l’utilizzo di CATIA e` stato possibile assegnare una certa densita` ai vari
componenti, al fine del calcolo delle caratteristiche ponderali (ad esempio una densita` superficiale
lavorando con elementi tipo wireframe, figura 2.35) ed inoltre si e` potuto realizzare un assemblaggio
di tutti i componenti al fine di verificarne il layout, assunto per ipotesi nel modello precedente.
Figura 2.35: Finestra CATIA per il calcolo del peso e del baricentro di un componente
I risultati ottenuti da questo metodo sono stati:
• l’immediato calcolo del baricentro strutturale,
• la verifica dell’abitabilita` della cabina,
• la verifica della possibilita` di alloggiare i vari componenti nella struttura,
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• la valutazione della visibilita` nei diversi assetti di volo, come mostrato in figura 2.36.
Figura 2.36: Visibilita` dei piloti del PrandtlPlane valutata attraverso CATIA
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2.5 Analisi con AVL
2.5.1 I Vortex Lattice Methods
I metodi vortex lattice (letteralmente “griglia di vortici”) si basano sulle soluzioni dell’equazione
di Laplace e sono pertanto soggetti alle medesime restrizioni di un metodo a pannelli. Come questi
ultimi i VLM sono caratterizzati dai seguenti aspetti:
• le singolarita` sono poste su una superficie,
• le condizioni di impermeabilita` al contorno del corpo sono imposte solo in un numero finito
di punti,
• l’intensita` delle singolarita` viene determinata risolvendo un sistema lineare di equazioni
algebriche.
I VLM differiscono invece dai metodi a pannelli, in quanto:
• nel calcolo della portanza l’effetto dello spessore viene trascurato,
• le condizioni al contorno linearizzate sono riportate su una superficie piana media, in accordo
con la “teoria dei profili sottili” (viene calcolato il ∆CP tra dorso e ventre e non i CP locali),
• le singolarita` non sono distribuite sull’intera superficie,
• il metodo e` attendibile per superfici portanti con spessori limitati.
Come risultato dei teoremi di vorticita` di Helmholtz e Kelvin si ha che uno strato vorticoso puo`
rappresentare una superficie di discontinuita` per la velocita` tangenziale, cioe` una superficie su cui
agisce una forza ortogonale ad essa, lasciando inalterata la continuita` della componente normale.
Per quanto detto in un VLM la procedura da seguire si articola come segue:
- le superfici vengono suddivise in quadrilateri, su ciascuno dei quali viene posto un vortice a
ferro di cavallo, procedura che equivale a porre uno strato vorticoso su ogni pannello (vedi
figura 2.37);
Figura 2.37: Esempio di divisione in pannelli per un VLM
- in accordo con il teorema del Pistolesi, il vortice aderente del singolo pannello viene posto a
1/4 della corda, mentre il punto di controllo, cioe` il punto in cui la condizione al contorno
deve essere soddisfatta, a 3/4 della corda (come coordinata nella direzione dell’apertura viene
generalmente scelta quella del punto medio del pannello o del suo baricentro);
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- si assume una scia piana orientata secondo il flusso asintotico, in modo tale che, applicando
il teorema di Kutta-Joukowski (L=ρ V ∧ Γ), ne risulti che la scia abbia portanza nulla;
- si risolve un sistema lineare di equazioni algebriche per determinare l’intensita` dei vortici.
I VLM producono buoni risultati circa l’aerodinamica delle ali e l’interazione tra piu` superfici
portanti, per questo motivo essi trovano spazio in fase di progettazione per:
• predizione del punto neutro di una configurazione completa, valutazione degli effetti del po-
sizionamento del sistema portante, delle superfici di coda e/o canard e loro dimensionamento;
• stima del coefficiente di resistenza indotta CDi ;
• stima dell’efficacia dei controlli e relative deflessioni;
• studio dell’interferenza tra superfici aerodinamiche;
• valutazione della pendenza della curva di portanza CLα ;
• stime iniziali dello svergolamento necessario per ottenere la distribuzione desiderata e per il
calcolo del momento di radice.
2.5.2 Il programma AVL
AVL (Athena Vortex Lattice) e` un VLM concepito per configurazioni costitute principalmente da
superfici portanti di piccolo spessore, a piccoli angoli d’attacco e sideslip (vedi figura 2.38). Tali
superfici e le loro scie sono rappresentate da strati vorticosi a singolo strato, discretizzati con vortici
a ferro di cavallo i cui filamenti di scia sono assunti paralleli all’asse x.
Figura 2.38: Esempio di superfici portanti modellate in AVL
AVL consente inoltre di modellare corpi fusiformi come fusoliere (figura 2.39) e gondole at-
traverso l’utilizzo di sorgenti e doppiette; tuttavia si ha scarsa esperienza su casi relativi a questo
tipo di corpi e diversi tentativi di utilizzare questo tipo di geometria hanno prodotto risultati
insoddisfacenti dal punto di vista dei fenomeni fisici rappresentati [20].
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Figura 2.39: Esempio di fusoliera modellata in AVL
2.5.3 Sensibilita` alla pannellizzazione
Una campagna di validazione, svolta nell’ambito di lavori precedenti [8], ha avuto come oggetto
di studio le caratteristiche aerodinamiche di un’ala isolata (figura 2.40), mettendo a confronto
risultati sperimentali (Report NACA TN-1422), risultati del software CFD Fluent e risultati di
AVL. La suddetta campagna ha portato alle seguenti linee guida:
1. volendo analizzare una superficie portante, al di sopra di un numero complessivo di panelli
pari a 100 la qualita` della soluzione non migliora;
2. e` consigliabile utilizzare una distribuzione di pannelli in apertura caratterizzata da un’ad-
densamento verso il tip dell’ala;
3. e` consigliabile utilizzare una distribuzione di pannelli in corda caratterizzata da un’addensa-
mento verso il bordo d’attacco.
Figura 2.40: Ala isolata - Report NACA TN-1422
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Nel presente lavoro e` stata svolta un’analisi di sensibilita` ai parametri della pannellizzazione,
focalizzando l’attenzione sul sistema portante completo, cioe` ali e paratie. Poiche` l’utilizzo di AVL
e` legato soprattutto all’indagine della stabilita` e del trim del velivolo, le grandezze tenute sotto
osservazione sono centro delle pressioni e punto neutro.
Figura 2.41: Sistema portante per l’analisi di sensibilita` di AVL
Prendendo come riferimento il sistema portante riportato in figura 2.41, i cui risultati Fluent
per condizioni di alta velocita` sono:
CP = 2.41 m e PN = 2.94 m ,
sono stati studiati gli effetti della diversa pannellizzazione delle ali e delle paratie, andando a
modificare i seguenti parametri:
• Nc: numero di pannelli in corda,
• Tc: tipo di distribuzione in corda,
• Nb: numero di pannelli in apertura,
• Tb: tipo di distribuzione in apertura,
in cui i parametri Tc e Tb identificano un certo tipo di distribuzione secondo lo schema di seguito
riportato [20]:
Parametro T Spaziatura
----------- ------------
3.0 equal | | | | | | | | |
2.0 sine || | | | | | | |
1.0 cosine || | | | | | ||
0.0 equal | | | | | | | | |
-1.0 cosine || | | | | | ||
-2.0 -sine | | | | | | | ||
-3.0 equal | | | | | | | | |
Si precisa che in apertura la distribuzione e` orientata dalla radice al tip dell’ala, mentre in corda
essa va dal bordo d’attacco al bordo d’uscita.
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Nei grafici da figura 2.42 a figura 2.45, sono riportati gli errori percentuali sul calcolo del centro
delle pressioni e del punto neutro, prendendo come riferimento i dati Fluent gia` mostrati.
-10
-8
-6
-4
-2
0
2
4
6
8
5 10 15 20 25 30
Nc
e
r
r
o
r
e
 %
CP
PN
-10
-9
-8
-7
-6
-5
-4
-3
-2
-1
0
0 0.5 1 1.5 2
Tc
e
r
r
o
r
e
 %
CP
PN
Figura 2.42: Effetto della distribuzione in corda sulle ali
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Figura 2.43: Effetto della distribuzione in apertura sulle ali
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I risultati ottenuti hanno mostrato, innanzitutto, una scarsa sensibilita` alla pannellizzazione e
una buona precisione circa la stima del punto neutro. Per quanto riguarda il centro delle pressioni,
invece, e` stata rilevata una maggior sensibilita` ai parametri, in maniera particolare alla suddivisione
in direzione della corda. Quest’ultima presenta un punto di ottimo per un numero di pannelli Nc =
8 ed una distribuzione Tc = 2 (figura 2.42). In direzione dell’apertura, invece, il comportamento
e` apparso poco variabile e pertanto si e` optato per un numero di pannelli Nb = 20, valore per cui
l’errore sul PN si assesta sul -0.5% e l’errore sul CP e` minimo; il tipo di distribuzione scelto e`,
invece, quella di tipo coseno (Tb = −1 o Tb = 1), tale da ridurre l’errore sul CP (figura 2.43).
Un’ultima osservazione spetta al ruolo delle paratie: la diversa pannellizzazione di queste ultime
ha mostrato effetti davvero trascurabili, ad eccezione del tipo di distribuzione in apertura, la quale
ha fornito risultati migliori se di tipo coseno (figura 2.45).
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Figura 2.44: Effetto della distribuzione in corda sulle paratie
Per quanto detto, si e` deciso di utilizzare una pannellizzazione avente le caratteristiche riassunte
in tabella 2.8:
Superficie Nc Tc Nb Tb
Ala anteriore 8 2 20 1
Ala posteriore 8 2 20 1
Paratia 10 1 10 1
Tabella 2.8: Pannellizzazione del sistema portante in AVL
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Figura 2.45: Effetto della distribuzione in apertura sulle paratie
2.5.4 Modellazione di ali, paratie e fin
In AVL, come gia` detto, i corpi sottili vengono modellati come superfici su cui vengono disposti
dei vortici a staffa, tuttavia esistono opzioni avanzate che permettono di recuperare gli effetti della
curvatura e dello spessore dei profili. Si riporta, a titolo d’esempio, una tipica sequenza di comandi
per la definizione di una baia di un elemento tipo SURFACE:
SURFACE ! keyword per creare la superficie
baia ! nome
8 2.0 ! num. pann. in corda Tipo
YDUPLICATE 0 ! simmetria rispetto al piano Y=0
# ----------------------------------------------------------------------
SECTION ! keyword per definire una sezione
# (X,Y,Z) L. E. corda svergol. num. pann. in apertura Tipo
1.5 0.0 2.0 1.5 1.0 10 0.0
AFILE ! keyword per caricare il file del profilo
GOE398.dat ! file contenente le coordinate del profilo
CLAF ! keyword per la correzione dello spessore
1.1078 ! fattore correttivo
# ----------------------------------------------------------------------
SECTION
2.0 1.0 2.1 1.3 0.5
AFILE
GOE398.dat
CLAF
1.1078
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Nell’esempio riportato si osserva che la baia viene definita attraverso la dichiarazione delle due
sezioni che la delimitano e per ciascuna di esse si vengono introdotti:
• il profilo della sezione, per aggiungere gli effetti di curvatura del profilo;
• la correzione dello spessore, la quale consiste nel moltiplicare il Clα del profilo (settato in
default a 2pi) per la seguente quantita`:
CLAF = 1 + 0.77 · t
c
,
• la presenza di superfici mobili.
Nei modelli sviluppati, in realta`, le opzioni avanzate sono state utilizzate in maniera differente a
seconda degli oggetti modellati; in tabella 2.9 e` visionabile un resoconto di quanto fatto.
Surface Definizione profilo CLAF
Ali S`ı S`ı
Coda verticale S`ı No
Paratie No No
Tabella 2.9: Modellazione delle superfici sottili in AVL
Circa il fin, la correzione CLAF non e` stata applicata perche` questa non comportava sostanziali
differenze nelle analisi; per le paratie, invece, si e` scelto di non definirne i profili, in quanto, essendo
queste caratterizzate da un profilo variabile in maniera continua lungo tutta la loro apertura,
sarebbero risultate difficilmente modellabili.
2.5.5 Modellazione della fusoliera
Modellazione tipo BODY
Un primo tentativo di modellare la fusoliera e` stato svolto cercando di utilizzare il modello dedicato
a corpi come fusoliere e gondole, gia` implementato nel programma. Tale modello viene dichiarato
nell’input attraverso la keyword BODY, la quale sta ad indicare che si vuole immettere un corpo
modellandolo con una distribuzione di doppiette e sorgenti sulla linea d’asse. La geometria viene
caricata indicando i punti del contorno, laterale o in pianta, della fusoliera. Il programma, dunque,
assume che le sezioni di quest’ultima siano di forma circolare e dai dati inseriti calcola i diametri
e la posizione della linea media. Sebbene i corpi analizzati non siano circolari, si puo` comunque
utilizzare questo modello cercando di mantenere invariata l’area delle sezioni trasversali.
Si riporta un esempio di input:
BODY
Fusoliera ! Nome del BODY
20 2.0 ! Numero di sezioni Schema della spaziatura
YDUPLICATE 0 ! Attiva la simmetria rispetto al piano Y=0
SCALE
1.0 1.0 1.0 ! Fattori di scala in X,Y,Z
TRANSLATE
0.0 0.0 0.0 ! Traslazione in X,Y,Z
BFILE
FUS_PP008_01.dat ! File del profilo di fusoliera
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Poiche` la geometria creata in questo modo da AVL, di cui un esempio e` mostrato in figura
2.39, non rispecchiava fedelmente gli ingombri reali della fusoliera, sono stati utilizzati i comandi
aggiuntivi SCALE e TRANSLATE, come mostrato nel precedente esempio.
Come gia` fatto in precedenza, al fine di valutare la bonta` del modello sono state confrontate
le stime delle posizioni di centro delle pressioni e punto neutro con i dati Fluent su un velivolo
completo.
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Figura 2.46: Effetto del BODY sul punto neutro in alta e bassa velocita`
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Figura 2.47: Effetto del BODY sul centro delle pressioni in alta e bassa velocita`
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Dai risultati di tale analisi, osservabili nei grafici in figura 2.46 e 2.47, e` stato possibile dedurre
che la presenza della fusoliera non influenza troppo i calcoli a patto che questa non venga intersecata
da una superficie alare. Nel nostro specifico caso, invece, tale situazione e` risultata ricorrente e
pertanto si e` rivelato necessario utilizzare una modellazione differente.
Modellazione tipo SURFACE
In analogia con lavori precedenti [8], si e` scelto di modellare la fusoliera come una SURFACE e
correggere gli svergolamenti delle ali al fine di riprodurre gli effetti della fusoliera, avendo come
riferimento per la valutazione dei suddetti effetti la distribuzione di portanza. La procedura di
correzione e` articolata nel seguente modo:
1. le distribuzioni di portanza sulle ali sono state dapprima valutate con Fluent, i cui risultati
sono stati presi come riferimento della procedura. Fissato un regime di volo, mediante una
simulazione Fluent, le ali sono state suddivise in striscie lungo la loro apertura, in modo tale
che per ogni striscia si potesse calcolare la portanza e la sua distribuzione (paragrafo 2.7);
2. in AVL la fusoliera e` stata rappresentata come un elemento SURFACE, cioe` come se fosse parte
di un’ala (figura 2.48), con superficie e forma date dalla proiezione in pianta della fusoliera
stessa.
Figura 2.48: Esempio di ali e fusoliera modellate come SURFACE
Si riporta nel seguito un esempio di input in cui la fusoliera viene definita come un prolunga-
mento dell’ala anteriore al quale viene assegnato un profilo, che nella fattispecie e` l’unione
delle linee top e bottom della fusoliera stessa (paragrafo 2.2.1); in maniera analoga al caso di
un’ala, quest’ultima operazione consente di rappresentare l’effetto della curvatura della linea
media di fusoliera:
SURFACE
ala anteriore + fusoliera
8 2.0 20 1
YDUPLICATE 0
SECTION ! INIZIO FUSOLIERA
0 0 -0.6 6.0 0
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AFILE
FUS_PP008_03.dat ! Profilo di fusoliera
SECTION
0.2 0.2 -0.6 5.64 0
AFILE
FUS_PP008_03.dat ! Profilo di fusoliera
SECTION ! INIZIO ALA ANTERIORE
0.6 0.5 -0.6 1.1 2.0
AFILE
airfoil.dat
CLAF
1.1078
SECTION
1.9 4.0 -0.3 0.6 1.0
AFILE
airfoil.dat
CLAF
1.1078
3. utilizzando la geometria cos`ı creata, le distribuzioni di portanza sono state calcolate anche
con AVL. In figura 2.49 e` riportato un esempio in cui gli indici 1 e 2 sono relativi alle semiali
anteriori, mentre 3 e 4 a quelle posteriori.
Figura 2.49: Esempio di distribuzioni di portanza calcolate da AVL
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4. poiche` la distribuzione delle corde, nonche` la corda media aerodinamica sono le medesime
per Fluent e AVL, sono stati assunti a riferimento gli andamenti dei Cl e una prima stima
della correzione da apportare tramite gli svergolamenti e` stata ottenuta dalla formula:
Θcorr(y) =
CFluentl (y)− CAV Ll (y)
Clα
,
dove in via preliminare si e` assunto che il Clα del profilo sia pari a 2pi;
5. gli svergolamenti correttivi sono stati calcolati in “sezioni di controllo”, costituite dalle sezioni
che delimitano normalmente le baie (“sezioni di confine”) e da sezioni aggiuntive, definite per
ottenere una migliore congruenza dei risultati (figura 2.50).
Figura 2.50: Correzione degli svergolamenti in AVL
La figura 2.51 illustra il confronto tra la distribuzione di portanza calcolata da Fluent e quella
di AVL corretta secondo la suddetta metodologia.
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Figura 2.51: Confronto tra la distribuzione di portanza calcolata da Fluent e quella di AVL corretta
2.5. ANALISI CON AVL 48
Riportiamo nella tabella 2.10 i risultati dei due programmi circa il calcolo del centro delle
pressioni (CP ) e del punto neutro (PN), precisando che le posizioni di tali punti sono misurate
dal naso delle rispettive fusoliere ed espresse in metri.
ULM PP008-05
α = 0◦ α = 8◦
CP PN CP PN
Fluent 2.57 2.99 2.89 2.99
Avl 2.64 2.95 2.88 2.92
ULM PP008-06
α = 0◦ α = 8◦
CP PN CP PN
Fluent 2.53 2.87 2.81 2.92
Avl 2.48 2.87 2.81 2.86
ULM PPT001
α = 0◦ α = 8◦
CP PN CP PN
Fluent 3.36 3.90 3.79 3.94
Avl 3.34 3.87 3.78 3.85
Tabella 2.10: Confronti AVL - Fluent sul calcolo di CP e PN di diversi PrandtlPlane ULM
Osservando i risultati della tabella 2.10, si puo` affermare che l’utilita` del software AVL risiede
soprattutto nella stima del punto neutro. Per il calcolo di quest’ultimo, infatti, AVL utilizza
un metodo che consiste nell’applicare un perturbazione in incidenza e ricavare le derivate aerodi-
namiche del sistema; pertanto e` necessaria una sola simulazione con tempi di calcolo intorno ai 10
secondi. Utilizzando Fluent, invece, il calcolo delle derivate richiede l’esecuzione di due simulazioni
a incidenze leggermente diverse (1◦ o 2◦ di differenza), con tempi di calcolo complessivi di circa 10
ore. Da cio` si comprende l’importanza di poter usare programmi come AVL nella fase di definizione
di una configurazione.
2.5.6 Studio della stabilita` nel piano longitudinale e del trim
Grazie ai suoi ridotti tempi di calcolo, il programma AVL e` stato impiegato per la determinazione
di una forma in pianta delle ali, in modo che il velivolo risultasse stabile nel piano longitudinale,
assumendo come parametri di controllo le posizioni del punto neutro e del centro delle pressioni.
Stabilita`
La geometria di riferimento, riportata in figura 2.52, evidenzia i parametri geometrici presi in
considerazione, ovvero:
• cantR , corda alla radice dell’ala anteriore;
• XantLE , posizione longitudinale dell’ala anteriore;
• ΛantLE , angolo di freccia al bordo d’attaco dell’ala anteriore;
• cpostR , corda alla radice dell’ala posteriore;
• XpostLE , posizione longitudinale dell’ala posteriore;
• ΛpostTE , angolo di freccia al bordo d’uscita dell’ala posteriore.
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Figura 2.52: Geometria di partenza per l’analisi della stabilita`
Gli effetti delle modifiche su tali parametri sono stati valutati partendo da una configurazione
prandtlplana di riferimento, per la quale, ad ogni variazione delle suddette variabili, sono state
calcolate le posizioni di centro delle pressioni e punto neutro. Sono state applicate variazioni del
10% ai vari parametri ottenendo i risultati in tabella 2.11, nella quale si riportano le variazioni
percentuali delle posizioni di CP e PN rispetto a quelli della configurazione iniziale (CP=3.26m,
PN=2.61m):
-10% cantR +10% c
post
R +10% Λ
ant
LE +10% Λ
post
TE +10% X
ant
LE +10% X
post
LE
∆% CP 2.52 2.85 1.88 1.78 0.63 6.90
∆% PN 2.64 3.37 2.30 1.96 1.19 7.32
Tabella 2.11: Effetto dei parametri geometrici sulla stabilita` tramite AVL
Il passo successivo e` stato verificare la possibilita` di sovrapporre gli effetti precedentemente
stimati; pertanto sono state effettuate verifiche di linearita` come mostrato in tabella 2.12, dove i
numeri tra parentesi sono quelli ottenuti sommando le variazioni percentuali in tabella 2.11:
-10% cantR +10% Λ
ant
LE -10% c
ant
R -10% c
ant
R
& & & &
+10% cpostR +10% Λ
post
TE +10% Λ
ant
LE -10% c
ant
R
∆% CP 5.41 (5.37) 3.65 (3.66) 4.25 (4.40) 5.39 (5.04)
∆% PN 6.09 (6.01) 4.26 (4.26) 4.75 (4.94) 5.82 (5.28)
Tabella 2.12: Verifiche di linearita` sugli effetti dei parametri geometrici
I risultati in tabella 2.12 mostrano che, sebbene la sovrapposizione lineare e` affetta da errore,
quest’ultimo, almeno in via preliminare, puo` essere accettato.
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In effetti, attraverso i modelli di previsione (figura 2.53), si e` avuta una rapida indicazione sulle
modifiche da apportare per stabilizzare il velivolo e sugli effetti che queste avrebbero avuto circa
la posizione del CP.
Figura 2.53: Modello AVL per la previsione degli effetti delle modifiche geometriche sulla stabilita`
Trim nella condizione di volo di riferimento
Una volta terminata la stabilizzazione, si e` proceduto a riportare il velivolo in condizioni di equi-
librio, con il centro delle pressioni coincidente con il baricentro, stimato precedentemente e relativo
ad una ed una sola condizione di volo, presa come riferimento per il dimensionamento (ad es.:
velivolo in crociera con due piloti e serbatoio pieno).
I parametri su cui agire in questo caso sono gli svergolamenti delle ali. Ricordando, infatti, che:
PN = −Cmα
CLα
·mac ,
si puo` affermare che una rotazione rigida di una sezione dell’ala, non influenzando le pendenze
delle curve Cm − α e CL − α, non modifica la posizione del punto neutro della configurazione.
Analogamente a quanto fatto in precedenza, anche per il trim e` stata svolta un’analisi prelimi-
nare, in cui sono sono stati considerati svergolamenti con andamento variabile linearmente da 0◦
a ±1◦ lungo l’apertura (tabella 2.13).
Caso 1 Caso 2 Caso 1 + Caso 2
ALA ΘR = 1◦ ΘR = 0◦ ΘR = 1◦
ANTERIORE ΘT = 0◦ ΘT = 0◦ ΘT = 0◦
ALA ΘR = 0◦ ΘR = −1◦ ΘR = −1◦
POSTERIORE ΘT = 0◦ ΘT = 0◦ ΘT = 0◦
∆% CP -6.31 -3.28 -10.65 (-9.59)
Tabella 2.13: Effetto degli svergolamenti sul centro delle pressioni e sovrapposizione degli effetti
In questo caso la sovrapposizione degli effetti non ha dato risultati soddisfacenti, denotando una
sottostima dello spostamento del centro delle pressioni, come si puo` osservare nell’ultima colonna di
tabella 2.13. Tale incongruenza puo` essere spiegata ricordando che in un siffatto sistema portante
la mutua induzione gioca un ruolo importante; cio` implica l’introduzione di meccanismi non lineari
legati al downwash dell’ala anteriore sull’ala posteriore e all’upwash di quella posteriore su quella
anteriore.
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Determinata la giusta distribuzione di svergolamenti, tale cioe` da garantire l’equilibrio nella
condizione di riferimento considerata, si e` passati allo studio dell’utilizzo delle superfici mobili per
soddisfare i medesimi requisiti di volo in tutte le altre possibili condizioni.
Trim del velivolo tramite i comandi
Per soddisfare la condizione d’equilibrio in ogni condizione di volo, con ogni possibile posizione
del baricentro, il PrandtlPlane utilizza un sistema di controllo in coppia pura. Tale dispositivo,
illustrato in figura 2.54, e` costituito da due equilibratori contro-rotanti montati nelle zone inboard
delle ali.
Figura 2.54: Gli equilibratori installati sul PrandtlPlane
La modellazione di superfici mobili in AVL consiste nel dichiarare la presenza di cerniere nelle
sezioni che delimitano la baia occupata dal comando. Come mostrato nel seguente esempio, e` inoltre
possibile indicare l’asse di rotazione della parte mobile (Hvec), il segno della rotazione (SgnDup)
dell’elemento ad esso simmetrico (ad es.:+1 per un equilibratore o un flap, -1 per un alettone) e
il “guadagno” del comando, cioe` il rapporto tra l’angolo di barra e l’angolo di deflessione della
superficie:
#_______________________ALA ANTERIORE________________________
SURFACE
ala anteriore
8 2.0 20 1
YDUPLICATE 0
SECTION
0.6 0.5 -0.6 1.1 2.0
AFILE
airfoil.dat
CLAF
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1.1078
CONTROL ! keyword per superfici mobili
# Nome Guadagno x/c cerniera Hvec SgnDup
elevator 1.0 0.7 0 0 0 1
SECTION
0.8 1.0 -0.5 1.0 2.0
AFILE
airfoil.dat
CLAF
1.1078
CONTROL
# Nome Guadagno x/c cerniera Hvec SgnDup
elevator 1.0 0.7 0 0 0 1
...
#______________________ALA POSTERIORE________________________
SURFACE
ala posteriore
8 2.0 20 1
YDUPLICATE 0
SECTION
5.2 0.0 1.2 1.3 0.0
AFILE
airfoil.dat
CLAF
1.1078
CONTROL
# Nome Guadagno x/c cerniera Hvec SgnDup
elevator -1.0 0.7 0 0 0 1
SECTION
5.0 0.7 1.2 1.2 0.5
AFILE
airfoil.dat
CLAF
1.1078
CONTROL
# Nome Guadagno x/c cerniera Hvec SgnDup
elevator -1.0 0.7 0 0 0 1
...
Nell’esempio mostrato e` stata modellata una coppia di comandi contro-rotanti (il guadagno del
secondo infatti e` negativo), che si estendono dal 70% della corda (x/c=0.7) fino al bordo d’uscita.
Avendo dato lo stesso nome (elevator) ad entrambi i controlli, le relative deflessioni vengono
rappresentate da un’unica variabile.
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Per verificare, dunque, il trim di una configurazione in una condizione diversa da quella di
riferimento, e` stato necessario:
1. definire le caratteristiche dell’equilibratore (x/c, guadagno, ecc.);
2. imporre come polo dei momenti il baricentro desiderato;
3. risolvere le equazioni di equilibrio imponendo il CL richiesto e il momento picchiante nullo
(Creqm = 0):
CreqL = CL0 + CLα · α+ CLδe · δe (2.1)
Creqm = Cm0 + Cmα · α+ Cmδe · δe (2.2)
4. verificare che l’angolo di deflessione (δe) fornito in output non ecceda in valore assoluto 10◦,
tipica soglia oltre la quale questo tipo di comando va in saturazione.
E` bene, infine, sottolineare che in un’analisi di bassa velocita` tale verifica va effettuata una
volta determinata la deflessione dei sistemi di ipersostentazione (come verra` illustrato paragrafo
2.5.8).
2.5.7 Analisi nel piano laterodirezionale
Come gia` accennato precedentemente, l’analisi nel piano laterodirezionale e` stata intrapresa solo
dopo aver congelato la forma in pianta delle ali e aver soddisfatto i requisiti di volo propri del
piano longitudinale.
L’oggetto di studio di questa fase e` stato principalmente il dimensionamento dei piani di coda
verticali, allo scopo di verificare che il velivolo:
- fosse stabile nel piano laterodirezionale,
- avesse un opportuno “effetto diedro”,
- fosse stabile alla spirale,
requisiti che in termini di derivate aerodinamiche si traducono come riportato in tabella 2.14.
Stabilita` Cnβ > 0
Effetto Diedro Clβ < 0
Spirale Clβ · Cnr − Cnβ · Clr > 0
Tabella 2.14: Requisiti di meccanica del volo per il piano laterodirezionale
Per ogni configurazione di PrandtlPlane, dunque, e` stata svolta una procedura iterativa carat-
terizzata da una fase di creazione della geometria degli impennaggi ed una seconda fase di verifica
dei requisiti attraverso AVL.
Per quanto riguarda la prima di queste, il disegno della geometria e` stato preceduto da un’indagine
statistica su velivoli ultraleggeri esistenti da cui e` stato ricavato un valore di riferimento per il vo-
lume di coda verticale (VH) che e` risultato pari a 0.04. Tale parametro adimensionale, utilizzato
in meccanica del volo come indice di stabilita` nel piano laterodirezionale, e` dato da:
VH =
SV T · lT
SW · b ,
dove:
• SV T e` la superficie della coda verticale;
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• lT e` la distanza tra il baricentro dell’aereo e il centro aerodinamico della coda verticale;
• SW e` la superficie alare;
• b e` l’apertura alare.
Essendo note SW e b e ipotizzando un ragionevole valore per lT , e` stata ottenuta un prima stima
della SV T da realizzare; di qui, sotto i vincoli di ingombro della fusoliera e dell’ala posteriore, si e`
proceduto al disegno dettagliato del fin e alla sua modellazione come SURFACE in AVL (paragrafo
2.5.4).
Figura 2.55: Modellazione della coda verticale in AVL
Una volta implementata la geometria, come mostrato nell’esempio di figura 2.55, la seconda
fase della suddetta procedura e` stata svolta attraverso il codice AVL. Analogamente a quanto fatto
per l’analisi longitudinale, sono state calcolate le derivate aerodinamiche dell’intera configurazione
per verificare direttamente il soddisfacimento delle richieste; si riporta a titolo d’esempio un tipico
output del programma:
Derivatives...
alpha beta
---------------- ----------------
z force | CLa = 4.843496 CLb = 0.000000
y force | CYa = 0.000000 CYb = -0.450338
roll x mom.| Cla = 0.000000 Clb = -0.031907 ( < 0 se stabile)
pitch y mom.| Cma = -0.264628 Cmb = 0.000000
yaw z mom.| Cna = 0.000000 Cnb = 0.032018 ( > 0 per l’effetto
diedro)
roll rate p pitch rate q yaw rate r
---------------- ---------------- ----------------
z force | CLp = 0.000000 CLq = 10.987662 CLr = 0.000000
y force | CYp = -0.090060 CYq = 0.000000 CYr = 0.135656
roll x mom.| Clp = -0.476179 Clq = 0.000000 Clr = 0.021632
2.5. ANALISI CON AVL 55
pitch y mom.| Cmp = 0.000000 Cmq = -37.586815 Cmr = 0.000000
yaw z mom.| Cnp = -0.017820 Cnq = 0.000000 Cnr = -0.023680
Clb Cnr / Clr Cnb = 1.090836 ( > 1 se stabile alla spirale)
Le grandezze indagate in questa fase sono state dunque:
• superfice verticale in coda (SV T ), con la possibilita` di adottare un fin unico oppure un fin al
di sopra della fusoliera ed uno, piu` piccolo, sotto di essa;
• distanza longitudinale tra baricentro e centro aerodinamico della coda verticale (lT );
• distanza verticale tra baricentro e centro aerodinamico della coda verticale (hT );
• angoli di diedro delle ali (Γant e Γpost).
Vista l’ampia gamma di parametri a disposizione, questi sono state combinati in maniera opportuna
al fine di soddisfare i requisiti di gia` citati, minimizzando la superficie verticale di coda, e dunque
il suo peso.
PP008-06 Xcg = 2.86 Zcg = 0 CL_hs = 0.126
Prova # File S_VT L_T H_T Gamma_ant Gamma_post Cnb Clb Cnr Clr (Clb*Cnr)/(Clr*Cnb)
0 PP008-06new.txt - - - 7 0 0.116967 -0.042473 -0.111741 0.046420 0.874092
1 PP008-06LD_01.txt 1.21 2.49 0.58 7 0 0.205323 -0.060501 -0.248211 0.073916 0.989481
2 PP008-06LD_07.txt 1.44 2.63 0.29 7 0 0.049752 -0.058464 -0.048442 0.036184 1.573198
3 PP008-06LD_08.txt 1.12 2.98 0.29 7 0 0.052732 -0.058052 -0.052088 0.036213 1.583493
4 PP008-06LD_02.txt 0.93 2.58 0.71 7 0 0.021668 -0.050366 -0.025550 0.029765 1.995279
5 PP008-06LD_03.txt 0.93 3.65 0.71 7 0 0.032413 -0.046438 -0.044851 0.029260 2.196100
6 PP008-06LD_04.txt 0.97 2.46 0.65 7 0 0.025881 -0.052580 -0.028000 0.031086 1.829923
7 PP008-06LD_05.txt 0.92 2.45 0.66 7 0 0.025470 -0.052521 -0.027232 0.030882 1.818353
8 PP008-06LD_06.txt 0.95 2.67 0.66 7 0 0.038763 -0.058403 -0.039729 0.036176 1.654645
9 PP008-06LD_09.txt 0.63 2.71 0.67 7 0 0.036257 -0.057373 -0.036474 0.034971 1.650407
10 PP008-06LD_10.txt 0.63 2.31 0.67 7 0 0.033835 -0.057987 -0.033045 0.034614 1.636132
11 PP008-06LD_11.txt 0.63 2.31 0.67 0 0 0.040658 -0.016793 -0.034338 0.041751 0.339696
12 PP008-06LD_12.txt 0.63 2.31 0.67 0 -7 0.045483 0.039550 -0.033860 0.010063 -2.925882
> 0 < 0 > 1
PP008-06 Xcg = 2.63 Zcg = 0 CL_hs = 0.126
Prova # File S_VT L_T H_T Gamma_ant Gamma_post Cnb Clb Cnr Clr (Clb*Cnr)/(Clr*Cnb)
0 PP008-06new.txt - - - 7 0 0.005980 -0.037693 -0.006417 0.021117 1.915399
1 PP008-06LD_01.txt 1.21 2.72 0.58 7 0 0.049443 -0.055546 -0.045388 0.036601 1.393144
2 PP008-06LD_07.txt 1.44 2.86 0.29 7 0 0.064639 -0.058929 -0.058184 0.039346 1.348148
3 PP008-06LD_08.txt 1.12 3.21 0.29 7 0 0.067616 -0.058513 -0.062119 0.039347 1.366205
4 PP008-06LD_02.txt 0.93 2.81 0.71 7 0 0.033796 -0.050826 -0.031331 0.032457 1.451732
5 PP008-06LD_03.txt 0.93 3.88 0.71 7 0 0.044445 -0.046876 -0.051859 0.031704 1.725193
6 PP008-06LD_04.txt 0.97 2.69 0.65 7 0 0.038493 -0.053041 -0.034349 0.033905 1.395984
7 PP008-06LD_05.txt 0.92 2.68 0.66 7 0 0.038047 -0.052982 -0.033491 0.033697 1.384028
8 PP008-06LD_06.txt 0.95 2.9 0.66 7 0 0.052550 -0.058872 -0.047928 0.039338 1.364939
9 PP008-06LD_09.txt 0.63 2.94 0.67 7 0 0.049782 -0.057842 -0.044212 0.038073 1.349255
10 PP008-06LD_10.txt 0.63 2.31 0.67 7 0 0.047343 -0.058454 -0.040477 0.037749 1.323919
11 PP008-06LD_11.txt 0.63 2.31 0.67 0 0 0.057203 -0.017268 -0.042963 0.042529 0.304953
12 PP008-06LD_12.txt 0.63 2.31 0.67 0 -7 0.058482 0.039094 -0.041964 0.007617 -3.682823
> 0 < 0 > 1
Stabilità laterodirezionale per PP008-06
Configurazione:
Variabili Derivate laterodirezionali
Variabili
Configurazione:
Derivate laterodirezionali
Figura 2.56: Esempio di dimensionamento della coda verticale
Per la quasi totalita` delle configurazioni, l’analisi del laterodirezionale ha mostrato che una
configurazione prandtlplana necessita di minor superficie verticale in coda per ottenere la stabilita`
laterale rispetto ad un velivolo convenzionale. Cio` e` dovuto essenzialmente alla presenza delle
paratie, le quali, avendo quasi sempre il proprio centro aerodinamico in posizione piu` arretrata
rispetto al baricentro del velivolo, fungono da stabilizzatori.
2.5.8 Analisi di bassa velocita`
In un’analisi di bassa velocita`, alle equazioni (2.1) e (2.2) si aggiungono termini legati alla defles-
sione degli ipersostentatori (δf ) e pertanto il nuovo set di equazioni e`:
CreqL = CL0 + CLα · α+ CLδe · δe + CLδf · δf (2.3)
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Creqm = Cm0 + Cmα · α+ Cmδe · δe + Cmδf · δf . (2.4)
Essendo le incognite (α, δe e δf ) in numero maggiore rispetto alle equazioni, l’incidenza (α) viene
scelta come parametro e per essa, in base a considerazioni sulla visibilita` e sull’entita` dell’angolo
di seduta del velivolo, e` stato fissato valori di 8◦.
Come mostrato nel seguente esempio, la definizione di un ipersostentatore in AVL e` del tutto
analoga a quella di un equilibratore:
#_______________________ALA ANTERIORE________________________
SURFACE
ala anteriore
8 2.0 20 1
YDUPLICATE 0
SECTION
0.6 0.5 -0.6 1.1 2.0
AFILE
airfoil.dat
CLAF
1.1078
CONTROL ! keyword per superfici mobili
# Nome Guadagno x/c cerniera Hvec SgnDup
flap 1.0 0.75 0 0 0 1
SECTION
0.8 1.0 -0.5 1.0 2.0
AFILE
airfoil.dat
CLAF
1.1078
CONTROL
# Nome Guadagno x/c cerniera Hvec SgnDup
flap 1.0 0.75 0 0 0 1
...
#______________________ALA POSTERIORE________________________
SURFACE
ala posteriore
8 2.0 20 1
YDUPLICATE 0
SECTION
5.2 0.0 1.2 1.3 0.0
AFILE
airfoil.dat
CLAF
1.1078
CONTROL
# Nome Guadagno x/c cerniera Hvec SgnDup
flap 0.5 0.75 0 0 0 1
SECTION
5.0 0.7 1.2 1.2 0.5
AFILE
airfoil.dat
CLAF
1.1078
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CONTROL
# Nome Guadagno x/c cerniera Hvec SgnDup
flap 0.5 0.75 0 0 0 1
...
Come si puo` osservare, in questo caso gli ipersostentatori sulle due ali hanno rotazioni equiverse,
tuttavia quello posteriore ha un guadagno inferiore, in modo da non provocare un arretramento
eccessivo del centro delle pressioni.
Definita la geometria completa di tutte le superfici mobili, e` stato dunque possibile andare a
verificare stabilita`, trim e andamento dei Cl in apertura. Per quanto riguarda i primi due aspetti,
la procedura da seguire e` analoga a quanto gia` visto; l’analisi della distribuzione dei Cl, importante
per lo studio delle caratteristiche allo stallo, verra` invece esposta nel paragrafo 2.6.
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2.6 Ipersostentatori e verifica allo stallo
La verifica allo stallo e` stata effettuata in base ai risultati delle simulazioni svolte con AVL, in
particolare sono stati considerati fattori dimensionanti i coefficienti di portanza (Cl(y)) previsti
nelle varie sezioni delle ali.
Una volta fissata la disposizione delle superfici mobili sulla superficie alare e, di conseguenza,
individuati i limiti entro cui scegliere i sistemi di ipersostentazione, per ogni velivolo sono stati
individuati i Cl massimi da raggiungere. L’architettura scelta per i velivoli, illustrata in figura
2.57, e` la seguente:
- slotted flap nella baia outboard dell’ala anteriore;
- plain flap su parte della baia outboard dell’ala posteriore;
- slat sull’intera ala anteriore.
Figura 2.57: Architettura scelta per l’allestimento delle superfici mobili sulle ali
Per verificare che la scelta degli ipersostentatori fosse tale da soddisfare i Cl richiesti, e` stato
utilizzato il modello di calcolo ESDU-A99031.
2.6.1 Il modello di calcolo ESDU-A99031
Il codice ESDUpac A9931 [29] e` stato utilizzato al fine di predire l’andamento della curva di
portanza, dall’incidenza di portanza nulla a quella di stallo, per profili ipersostentati in condizioni di
bassa velocita` (Mach < 0.25). Tale modello di calcolo, basato su metodi semi-empirici, implementa
un gran varieta` di sistemi di ipersostentazione, tra i quali:
• plain e split flap;
• slotted, double-slotted e triple-slotted flap;
• slat con e senza canale;
• Kru¨ger flap con e senza canale.
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Nella fattispecie il programma e` stato utilizzato per verificare se i sistemi di ipersostentazione
scelti, mostrati in dettaglio in figura 2.58, fossero in grado di sviluppare i Cl stimati da AVL,
cioe` se le diverse sezioni delle ali non andassero incontro a stallo. Tale procedura e` stata segui-
ta in maniera analoga per verificare i medesimi aspetti aerodinamici nelle zone occupate dagli
equilibratori, modellando questi ultimi come dei plain flap.
Figura 2.58: Dettagli geometrici degli ipersostentatori utilizzati
La scelta di utilizzare questo modello di calcolo e` stata dettata dalla necessita` di conoscere il Cl
allo stallo di profili il cui sistema di ipersostentazione, in alcuni casi, presentava canali tali da met-
tere in comunicazione il flusso sul ventre con quello sul dorso. Utilizzare un solutore aerodinamico
come Fluent per lo studio di un simile problema avrebbe presentato diverse difficolta`, sia per la
definizione della geometria dei canali, sia perche` sarebbe stato necessario costruire la curva Cl−α
in un intorno dello stallo, dunque in un caso con separazione del flusso. Una possibile alternativa
poteva essere rappresentata dall’utilizzo di Xfoil, un codice a pannelli bidimensionale che integra
un solutore di strato limite; quest’ultimo, tuttavia, ha il limite di poter trattare solo profili semplici,
costituiti cioe` da un unico corpo e senza canali. Per quanto detto, la scelta e` ricaduta sul modello
di calcolo qui presentato il quale, implementando i collaudati datasheets ESDU, ha dato risultati
soddisfacenti in fase di validazione e si e` rivelato idoneo per i diversi ipersostentatori considerati.
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2.6.2 Validazione del modello ESDU con dati sperimentali
La validazione del modello ESDU-A99031 e` stata effettuata confrontando le curve Cl − α da esso
ottenute con alcuni risultati di galleria tratti da diversi report NACA [16] [17] [18]; nei confronti
sono stati inclusi, ove possibile, anche i risultati di Xfoil. Sono riportati i risultati dei seguenti casi
di validazione:
1. valutazione della bonta` del codice sul profilo adottato (Go¨ttingen 398) nei velivoli qui studiati
senza ipersostentatori. Non avendo a disposizione dati sperimentali su questo profilo, e` stato
preso in considerazione il NACA 4315, simile al GOE398:
NACA 4315 @ Re = 3.12e6
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Figura 2.59: Validazione del modello ESDU sul profilo NACA 4315
2. valutazione dell’effetto di una diversa curvatura del profilo, scegliendo un NACA 2415:
NACA 2415 @ Re = 3.06e6 
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Figura 2.60: Validazione del modello ESDU sul profilo NACA 2415
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3. dopo aver valutato la risposta del programma ad una curvatura diversa, si e` scelto uno
spessore percentuale differente, studiando un NACA 2412:
NACA 2412 @ Re = 3.02e6 
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Figura 2.61: Validazione del modello ESDU sul profilo NACA 2412
4. per concludere, si e` preso in considerazione un profilo NACA 4412 con uno split flap deflesso
di 60◦; in figura 2.62 si aggiunge anche il risultato ESDU per il profilo non flappato:
NACA 4412 @ Re = 6e6 
-0.5
0
0.5
1
1.5
2
2.5
3
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15
alpha (deg)
CL
Galleria
ESDU 99031 Undeployed Split Flap
ESDU 99031 Split 60deg
Figura 2.62: Validazione del modello ESDU sul profilo NACA 4412 con split flap
Osservando le figure da 2.59 a 2.62, si nota come il modello ESDU-A99031 tenda a sottostimare
gli angoli di stallo e fornisca stime quasi sempre molto vicine ai dati sperimentali per i Cl massimi.
Nell’ottica di predire in quali condizioni una certa sezione andra` incontro allo stallo, si puo` affermare
che questo modello fornisce una valutazione sempre conservativa. Al contrario il codice Xfoil, il
quale tende a fornire sovrastime non solo del Clα , ma anche di Clmax e αstall.
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2.6.3 Verifica allo stallo del modello ESDU
Una volta dimostrata la validita` del modello, questo e` stato implementato nella procedura per
verificare che l’ala fosse esente da stallo. Un esempio di tale procedura, relativo ad un’ala anteriore,
e` riportato in figura 2.63:
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Figura 2.63: Procedura di verifica allo stallo per un’ala
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Come mostrato nello schema precedente, il primo passo e` stato quello di definire una geometria
di partenza per ali e sistemi di ipersostentazione, partendo dal sistema alare ottenuto dall’analisi di
alta velocita` e considerando sistemi di ipersostentazione distribuiti secondo lo schema di figura 2.57.
I parametri geometrici che definiscono gli ipersostentatori sono numerosi, tuttavia, per semplicita`,
nel corso della procedura solo alcuni di questi sono stati modificati. In tabella 2.15 sono riportati
i parametri considerati liberi e quali i cui valori sono stati fissati, per il significato dei simboli si
veda la figura 2.58:
Plain Flap
Parametri liberi Parametri fissati
ct/c ρl/t
δt φt
∆ct/c
Slotted Flap
Parametri liberi Parametri fissati
ct1/c xts/c
δt1
∆ct1/c
Slat
Parametri liberi Parametri fissati
δl ρl/c
∆cl/c cl/c
Hl/c Gl/c
Ll/c xl/c
xn/c
Tabella 2.15: Parametri geometrici dei sistemi di ipersostentazione
Definita la geometria, e` stata eseguita l’analisi con AVL, seguendo la metodologia descritta nel
paragrafo 2.5.8 e assicurandosi di volta in volta che le modifiche apportate al sistema alare non
inficiassero la stabilita` ed il trim nelle varie condizioni di volo. Verificate queste condizioni, AVL e`
stato utilizzato per il calcolo della distribuzione dei coefficienti di portanza lungo l’apertura alare;
in particolare gli andamenti dei Cl(y) sono stati calcolati imponendo le seguenti ipotesi:
• peso massimo al decollo;
• velocita` di 20.83 m/s (75 km/h);
• angolo di assetto pari a 8◦;
• velivolo trimmato rispetto alle posizioni estreme del baricentro.
Per ogni velivolo, dunque, sono state calcolate due distribuzioni di Cl, una per ogni posizione del
baricentro, i cui andamenti qualitativi sono riportati in figura 2.64; si puo` osservare come l’ala
anteriore sia la piu` critica dal punto di vista dello stallo e come la diversa posizione del baricentro,
ovvero la diversa condizione di trim, sia importante per la distribuzione di portanza. In particolare,
all’arretrare del baricentro, il trim viene ottenuto deflettendo in misura inferiore gli equilibratori;
questo provoca un recupero di portanza nella zona centrale dell’ala posteriore, cosa che tende a
scaricare quella anteriore. Sebbene tale situazione possa essere gradita dal punto di vista dello
stallo, essa costituisce un problema per ottenere un adeguato margine di stabilita`.
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Figura 2.64: Esempio di distribuzioni di portanza in bassa velocita`
A questo punto si e` proceduto con la verifica dell’assenza di sezioni alari stallate. Tale verifica
e` stata effettuata confrontando i Cl calcolati da AVL con quelli ammissibili previsti dal modello
ESDU.
Un importante aspetto relativo al suddetto confronto, sta nel fatto che la distribuzione di
Cl fornita da AVL come output grafico, viene calcolata sulle ali lungo la direzione perpendico-
lare all’angolo di freccia calcolato al 25% della corda. Di conseguenza il flusso che investe l’ala
“vede” come profilo quello che si otterrebbe sezionando quest’ultima con un piano inclinato di
Λ25% rispetto al piano longitudinale. Per quanto detto, nell’utilizzo del modello ESDU e` stato
necessario correggere lo spessore percentuale del profilo attraverso il coseno del suddetto angolo di
freccia:
(t/c)ESDU =
t/c
cosΛ25%
.
Operando sui parametri liberi riportati in tabella 2.15, sono state ottenute le curve Cl − α
ammissibili, diverse a seconda della combinazione di ipersostentatori utilizzata.
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Profilo con Plain Flap
Le porzioni di ala nelle quali si e` scelto di installare solo un plain flap, sono la zona tra il kink e
l’alettone e, considerando un equilibratore alla stregua di un plain flap, la zona inboard dell’ala
posteriore. Al termine della procedura descritta precedentemente, tale sistema di ipersostentazione
e` stato dimensionato come riportato in tabella 2.16 e da qui sono state tracciate le curve Cl−α al
variare dell’angolo di deflessione del flap (figura 2.65).
Plain Flap
δF −10◦ ÷ 30◦
ct/c 0.3
ρl/t 0.14
φt 15◦
∆ct/c 0
Tabella 2.16: Dimensionamento del Plain Flap
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Figura 2.65: Curve CL − α per profilo con Plain Flap (dati ESDU-A99031 )
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Profilo con Slotted Flap e Slat
Questa combinazione di ipersostentatori e` stata adottata sull’intera zona outboard dell’ala anteriore
e, analogamente a prima, per essa sono stati ottenuti i risultati di tabella 2.17 e figura 2.66; in
quest’ultima si nota come lo slat contribuisca a prolungare la curva Cl − α verso angoli di stallo
maggiori, a discapito di una riduzione nel Cl0 .
Slotted Flap
δF 30◦ 50◦
∆ct1/c 0.02 0.01
ct1/c 0.32 0.32
xts/c 0.9 0.9
Slat
δS 30◦
cl/c 0.15
∆cl/c 0.0594
ρl/c 0.00687
Hl/c 0.036
Gl/c 0.01004
Ll/c 0.039
xl/c 0.144
xn/c 0.042
Tabella 2.17: Dimensionamento del sistema Slotted Flap + Slat
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Figura 2.66: Curve CL − α per profilo con Slotted Flap e Slat (dati ESDU-A99031 )
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Profilo con Plain Flap e Slat
Il sistema Plain Flap con Slat, infine, e` stato utilizzato per rappresentare la zona inboard dell’ala
anteriore, dove e` posizionato l’equilibratore. In tabella 2.18 ed in figura 2.67 sono riportati i relativi
risultati:
Plain Flap
δF −10◦ ÷ 30◦
ct/c 0.3
ρl/t 0.14
φt 15◦
∆ct/c 0
Slat
δS 30◦
cl/c 0.15
∆cl/c 0.0594
ρl/c 0.00687
Hl/c 0.036
Gl/c 0.01004
Ll/c 0.039
xl/c 0.144
xn/c 0.042
Tabella 2.18: Dimensionamento del sistema Plain Flap + Slat
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Figura 2.67: Curve CL − α per profilo con Plain Flap e Slat (dati ESDU-A99031 )
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Si osservi che l’angolo d’incidenza a cui fanno riferimento le precedenti curve CL−α e` misurato
rispetto alla direzione della corda del profilo; pertanto in sede di verifica si e` rivelato necessario
prendere in considerazione le incidenze locali (αL) delle varie sezioni, il cui andamento (figura 2.68)
e` dato da:
αL(y) = α+ θ(y) + αi(y) ,
dove:
- α e` l’angolo di assetto del velivolo;
- θ(y) e` lo svergolamento della sezione;
- αi(y) e` l’incidenza indotta, stimabile attraverso AVL.
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Figura 2.68: Esempio di andamento delle incidenze locali per un’ala anteriore
Le curve CL − α cos`ı ottenute sono state utilizzate per valutare le capacita` portanti di ogni
sezione alare, prendendo come input le deflessioni di equilibratori e flap fornite da AVL; i risultati
relativi alle singole configurazioni di PrandtlPlane verranno esposti nel capitolo 3.
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2.7 Analisi con Fluent
Come gia` detto in precedenza, il software CFD Fluent e` stato utilizzato sia come strumento di
verifica, sia per il settaggio del codice a pannelli; il suo utilizzo, inoltre, ha permesso di scendere
nel dettaglio per quanto riguarda il comportamento aerodinamico dei PrandtlPlane analizzati.
Al fine di utilizzare Fluent, e` stato necessario definire il dominio di calcolo nel quale risolvere
le equazioni del campo fluidodinamico. Per la definizione di quest’ultimo, si e` fatto riferimento
a lavori precedenti [8] [11] in cui erano state effettuate analisi di sensibilita` alle dimensioni del
dominio e al numero di celle da utilizzare. Le caratteristiche del dominio utilizzato, suddiviso in
un volume interno prossimo al modello e in un volume esterno, sono riportate in tabella 2.19.
Volume di controllo
Volume interno Volume esterno
Coordinata Min [m] Max [m] Coordinata Min [m] Max [m]
x -5.3 10.7 x -27 53
y 0 10 y 0 18
z -5 5 z -18 18
Tabella 2.19: Caratteristiche del dominio di calcolo utilizzato in Fluent
Dai precedenti lavori e` emerso che le dimensioni del box esterno sono sufficienti per simulare il
comportamento del velivolo in uno spazio aperto. Usando un box piu` piccolo, invece, si rischierebbe
di risentire di una sorta di “effetto parete”, cioe` di un incremento della pressione dinamica, dovuto
alla vicinanza tra il modello e le pareti delimitanti il dominio. L’utilizzo di un box piu` grande, d’al-
tra parte, non apporterebbe sostanziali benefici in termini di precisione dei risultati, ma causerebbe
un allungamento dei tempi di calcolo.
Per il dominio, infine, e` stato utilizzato un numero di celle tetraedriche compreso tra 1400000
e 1600000, delle quali circa 300000 situate nel volume esterno.
2.7.1 Realizzazione della mesh con Gambit
Per la realizzazione della griglia di calcolo (mesh) si e` fatto ricorso al software Gambit, meshatore
interno di Fluent. Le fasi necessarie alla realizzazione della mesh sono:
1. importazione della geometria;
2. definizione del volume di calcolo;
3. creazione delle mesh lungo le linee del modello;
4. creazione delle mesh di superficie con elementi triangolari;
5. creazione delle mesh di volume con elementi tatraedrici;
6. impostazione del solutore da utilizzare;
7. assegnazione delle condizioni al contorno;
8. esportazione della mesh.
Si riporta di seguito una descrizione delle operazioni necessarie a tale processo.
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Importazione della geometria e definizione del volume di calcolo
Il primo passo per la realizzazione della griglia di calcolo e` stato importare il file IGES della
geometria, creato in precedenza con ASD. Successivamente si e` passati alla creazione del volume
di calcolo, il quale e` stato suddiviso in due zone (figura 2.69) per le seguenti ragioni:
• ridurre il numero di celle nelle zone piu` lontane dal modello e, di conseguenza, abbassare i
tempi di calcolo;
• avere maggiore controllo sulla mesh nella regione vicina al modello.
Figura 2.69: Definizione del volume di controllo in Gambit
Creazione della mesh di linea
La realizzazione di questa parte della mesh passa attraverso la definizione del passo e del tipo
di spaziatura da utilizzare per ogni linea costituente la geometria. Con lo scopo di ottimizzare i
tempi di calcolo e di ottenere buoni risultati, si sono decise spaziature diverse per ogni sezione del
modello.
Gruppo Tipo di mesh Spaziatura
Ala anteriore last first ratio double side 20 - 10 - 20
Ala posteriore last first ratio double side 20 - 10 - 20
Impennaggi e paratie last first ratio double side 25 - 15 - 25
Fusoliera first length 100 - 60
Linee di congiunzione ULM - volume interno first length 300 -120
Volume interno successive ratio 1 - 300
Volume esterno successive ratio 1 - 1200
Tabella 2.20: Caratterizzazione delle mesh di linea
Nella tabella 2.20 sono riportati tipici valori per le caratteristiche delle mesh di linea utilizzate,
con il seguente significato:
• last first ratio double side: permette di scegliere la spaziatura iniziale e finale da assegnare
alla linea ed il passo dell’infittimento;
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• first length: permette di scegliere la spaziatura iniziale ed il passo dell’infittimento;
• successive ratio: dando il valore 1 al primo parametro, la linea selezionata viene divisa in n
intervalli tutti uguali.
Figura 2.70: Dettaglio delle mesh di linea
Come si puo` osservare nelle figure 2.70 e 2.71, la mesh di linea e` stata infittita nelle zone in cui
e` lecito aspettarsi gradienti piu` intensi, come ad esempio bordi d’attacco e d’uscita delle superfici
alari, nonche` zone con piccoli raggi di curvatura.
I valori riportati in tabella 2.20 sono indicativi in quanto, per ogni configurazione, si e` re-
sa necessaria un’operazione di raffinamento della griglia, per far s`ı che la skewness, parametro
inversamente proporzionale alla regolarita` della mesh, non fosse troppo elevata.
Dalle griglie realizzate si e` potuto constatare che le caratteristiche di una mesh ben realizzata
sono riassumibili come segue:
• il peggior elemento della griglia tetraedrica deve avere una skewness compresa tra 0.85 e 0.90
e non deve essere adiacente alle superfici alari;
• le celle con skewness superiore a 0.5 non devono eccedere il 15% del numero totale di elementi.
Figura 2.71: Mesh di linea sul velivolo completo
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Creazione della mesh di superficie
Figura 2.72: Dettaglio delle mesh di superficie
La mesh di superficie si appoggia sulla mesh di linea creata precedentemente e consiste nella
generazione di una griglia non strutturata costituita da elementi triangolari (figure 2.72 e 2.73).
Figura 2.73: Mesh di superficie sul velivolo completo
Dalle figure riportate si puo` osservare l’infittimento della griglia su ali e timone, contro una
maggior spaziatura sulla fusoliera.
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Creazione della mesh di volume
Analogamente a quanto detto per la mesh superficiale, la generazione della mesh di volume si basa
sulla griglia di superficie e gli elementi che la compongono sono di tipo tetraedrico (figura 2.74).
Figura 2.74: Mesh di volume nell’intero dominio di calcolo
Impostazione del solutore ed assegnazione delle condizioni al contorno
L’ultimo passo nella creazione di una mesh, e` quello di impostare il solutore, in questo caso Fluent
6.1, e di assegnare le condizioni al contorno del campo fluidodinamico, cioe` assegnare la giusta
proprieta` alle varie superfici presenti nella griglia di calcolo. Le condizioni al contorno utilizzate
sono riportate nella tabella 2.21, per la definizione dei gruppi si veda la figura 2.75.
Gruppo Tipo di condizione Descrizione
Ala anteriore inboard wall Parete solida
Ala anteriore outboard wall Parete solida
Ala posteriore inboard wall Parete solida
Ala posteriore outboard wall Parete solida
Paratie wall Parete solida
Timoni verticali wall Parete solida
Fusoliera wall Parete solida
Sym symmetry Piano di simmetria
Front, rear, top, side, bottom velocity inlet Flusso a velocita` imposta
Tabella 2.21: Condizioni al contorno
Esportazione della mesh
La mesh cos`ı creata viene esportata in un file .msh, il quale costituisce l’input iniziale di Fluent.
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Figura 2.75: Caratterizzazione delle superfici in Gambit
2.7.2 Impostazione del programma Fluent
Una volta importata la mesh nel solutore Fluent, si e` proceduto con il settaggio di quest’ultimo.
Gran parte delle simulazioni effettuate sono state svolte sotto le ipotesi di flusso euleriano; pertanto,
si riportano in tabella 2.22 le impostazioni utilizzate per questo tipo di analisi, aggiungendo i
dettagli per i casi di alta velocita` e bassa velocita`.
Tipologia del solutore 3D - Segregated solver
Modello di viscosita` Inviscid
Equazione dell’energia Disattivata
Pressione statica a monte del dominio 0 Pa a x = −27m
Alta velocita` Bassa velocita`
Densita` dell’aria 1.111 kg/m3 1.225 kg/m3
Velocita` del flusso asintotico 69 m/s 20.83 m/s
Tabella 2.22: Impostazioni Fluent
Per ottenere la convergenza dei risultati, infine, si e` rivelato necessario un numero di iterazioni
compreso tra 1000 e 1500.
2.7.3 Calcolo della distribuzione di portanza
La valutazione della distribuzione di portanza tramite Fluent, come gia` detto nel paragrafo 2.5, e`
stata di fondamentale importanza per il settaggio di AVL. La procedura seguita per ottenere tali
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distribuzioni su basa sull’utilizzo di Custom Field Functions, il cui scopo e` quello di estrapolare
dai risultati Fluent il valore del coefficiente di pressione (CP (x, y, z)), agente su un dato punto
della superficie del corpo considerato. I passi eseguiti per la determinazione della distribuzione di
portanza su un’ala sono stati i seguenti:
• suddivisione dell’ala in tronchi di uguale larghezza (b);
• caricamento delle Custom Field Functions;
• calcolo degli integrali di superficie dei CP agenti sui singoli tronchi nelle direzioni x e z (figura
2.76):
Fxi =
∫
Si
CPX dA
Fzi =
∫
Si
CPZ dA ,
dove Si e` la superficie bagnata dell i-mo tronco d’ala;
Figura 2.76: Calcolo degli integrali di superficie dei coefficienti di pressione
• calcolo della componente di portanza in base all’angolo di assetto del velivolo (α):
Li = −Fxi sinα+ Fzi cosα ;
• calcolo della quantita` (cl · c)i per il singolo tronco, valutata dividendo la portanza Li per la
larghezza del tronco:
(cl · c)i = Li
b
;
• approssimazione della distribuzione di portanza con l’andamento in apertura dei (cl · c)i.
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Poiche` la quantita` (cl · c)i rappresenta il valor medio della grandezza cl(y) · c(y) sul tronco i-mo,
e` necessario operare una suddivisione abbastanza accurata delle superfici alari, con valori tipici
di 20-25 cm per la larghezza dei tronchi. Per ottenere dei buoni risultati, dunque, le ali sono
state suddivise in un numero di tronchi compreso tra 15 e 20, a secondo della complessita` della
geometria. Un numero superiore di sezioni sarebbe stato possibile ma non praticabile agevolmente,
in quanto la suddivisione non e` il risultato di un processo automatico (figura 2.77).
Figura 2.77: Esempio di suddivisione del sistema alare
Si riporta, a titolo d’esempio, la distribuzione di portanza calcolata per un PrandtlPlane in un
caso di alta velocita` (figura 2.78); in esso il cl · c e` stato adimensionalizzato con la corda media
aerodinamica del velivolo (cref ).
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Figura 2.78: Esempio di distribuzioni di portanza ottenute con Fluent
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2.8 Stima della resistenza e polare del velivolo
Una stima preliminare della resistenza e` stata effettuata andando a suddividere i contributi di
resistenza come segue:
D =
1
2
ρSV 2
(
CD0 + CDi + CDmisc
)
,
in cui:
• CD0 rappresenta la resistenza parassita, indipendente dalla portanza;
• CDi indica la componente di resistenza indotta, cioe` quella legata alla generazione della
portanza;
• CDmisc comprende varie componenti di resistenza.
Per velivoli da trasporto, quest’ultima componente e` legata alla forma del cono di coda della
fusoliera, in particolare all’angolo di upsweep, e ad eventuali protuberanze e carichi appesi; nella
presente analisi, in cui la definizione della geometria e` ad una fase preliminare, si e` scelto di
trascurare questa componente.
L’incremento di resistenza dovuto alla presenza di carrelli fissi, nell’ipotesi che questi siano
dotati di carenature per ruote e strutture, e` stimabile moltiplicando il CD precedentemente ottenuto
per un fattore correttivo pari a 1.25 [4].
Nei paragrafi successivi verranno illustrati i dettagli della procedura utilizzata, i cui risultati
sono stati utili per la determinazione della polare del velivolo. Tali risultati verranno illustrati, per
ogni configurazione finale, nel capitolo 3.
2.8.1 Stima della resistenza parassita
La metodologia utilizzata per il calcolo della resistenza parassita e` il Components Build-Up [3],
in cui la resistenza d’attrito di ogni componente viene correlata con quella della lastra piana
equivalente, per poi essere corretta con opportuni coefficienti, i quali tengono conto anche della
resistenza di forma del corpo. Tale metodologia e` espressa dalla seguente relazione:
CDo
∣∣∣
subsonico
=
∑
j
Cfj · FFj ·Qj · Swetj
Sref
,
dove:
• Cf e` il coefficiente della lastra piana equivalente, che, nell’ipotesi di flusso completamente
laminare, e` dato da:
Cflam =
1.328√
Re
;
• FF e` il fattore di forma, il quale viene calcolato in maniera diversa a seconda del tipo di
corpo considerato:
- ali, impennaggi, piloni :
FFW =
[
1 +
0.6
(x/c)m
· (t/c) + 100 · (t/c)4
][
1.34 ·M0.18 · (cosΛm)0.28
]
,
in cui (x/c)m e Λm sono rispettivamente la coordinata x in percentuale di corda e
l’angolo di freccia in corrispondenza del massimo spessore del profilo,
- fusoliera:
FFF = 1 +
60 ·√4 ·Amax/pi
l
+
l
400 ·√4 ·Amax/pi ,
dove l e Amax indicano rispettivamente la lunghezza e l’area massima della sezione della
fusoliera;
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• Q e` il fattore di interferenza, che vale 1 per fusoliere, mentre per un’ala va da 1.1 a 1.4 se
questa e` bassa ed i suoi raccordi sono poco curati, 1 negli altri casi;
• Swet e` la superficie bagnata dal flusso;
• Sref e` la superficie alare di riferimento.
2.8.2 Stima della resistenza indotta
La componente di resistenza legata alla generazione di portanza, cioe` la resistenza indotta, e` stata
valutata in base ai risultati di AVL, il quale, tra i suoi output, fornisce una stima del coefficiente
CDi .
E` stata dapprima valutata la bonta` dei risultati della stima di AVL, verificando che i risultati
da esso ottenuti fossero congruenti con la seguente relazione:
CDi = K · C2L .
I valori di CDi e CL sono stati quindi riportati su un grafico, ottenendo andamenti come quello
mostrato in figura 2.79. Quest’ultimo ha un comportamento parabolico, come ci si aspettava,
tuttavia esso tende a sovrastimare il CDi per CL=0.
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Figura 2.79: Andamento della resistenza indotta con il CL secondo AVL
Dai dati ottenuti, dunque, e` stato ottenuto il valore del K, successivamente utilizzato per il
grafico la determinazione della polare.
Capitolo 3
Nuove configurazioni
Nel presente elaborato, la procedura basata sull’utilizzo di codici a pannelli descritta nel capitolo 2
e` stata applicata per lo studio preliminare di diverse tipologie di configurazioni ULM di architettura
PrandtlPlane.
I velivoli oggetto di analisi possono essere raggruppati nelle seguenti famiglie:
- ala anteriore bassa continua, collegata alla fusoliera tramite raccordi (figura 3.1.a);
- ala anteriore bassa con attraversamento in fusoliera (figura 3.1.b);
- ala anteriore alta con attraversamento in fusoliera (figura 3.1.c).
Figura 3.1: Famiglie di PrandtlPlane analizzate
Lo scopo del presente capitolo e` illustrare l’evoluzione di ogni velivolo, fino a giungere alle
configurazioni finali, delle quali sono riportati i seguenti risultati:
• caratteristiche ponderali e layout dei componenti interni;
• angoli di trim in alta e bassa velocita`;
• curve cl − α e cm − α;
• stabilita` nel piano longitudinale e in quello laterodirezionale;
• distribuzioni di portanza in alta e bassa velocita`;
• verifica allo stallo;
• resistenza in crociera e polare del velivolo;
• particolari sul comportamento aerodinamico dalle analisi Fluent.
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Le espressioni alta velocita` e bassa velocita`, utilizzate di qui in seguito, fanno riferimento alle
condizioni di volo riportate in tabella 3.1.
Alta velocita`
Velocita` asintotica 69 m/s
Quota di volo 1000 m s.l.m.
Densita` dell’aria 1.111 kg/m3
Angolo di incidenza 0◦
Bassa velocita`
Velocita` asintotica 20.83 m/s
Quota di volo 0 m s.l.m.
Densita` dell’aria 1.225 kg/m3
Angolo di incidenza 8◦
Tabella 3.1: Definizione delle condizioni di volo
La condizione di alta velocita` e`, dunque, rappresentativa delle condizioni di crociera, mentre
quella di bassa velocita` viene presa in considerazione per le fasi di decollo e atterraggio.
Si osservi che il valore nullo dell’incidenza in alta velocita` e` solo indicativo; in questa condizione,
infatti, l’angolo di assetto reale e` quello calcolato nelle condizioni di trim. In bassa velocita`, invece,
l’angolo di assetto e` assegnato e le incognite da calcolare per il trim sono le deflessioni di flap ed
equilibratori.
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3.1 Geometria di partenza
Figura 3.2: Vista laterale della geometria di partenza
Figura 3.3: Vista in pianta della geometria di partenza
Figura 3.4: Vista frontale della geometria di partenza
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Le caratteristiche del velivolo nella configurazione iniziale (figure 3.2, 3.3 e 3.4) sono riportate in
tabella 3.2. Il sistema alare descritto in essa e` frutto di un lavoro precedente [8] ed e` stato mantenuto
Peso
WTO 500 kg
Apertura alare
b con paratie xxx m
b senza paratie xxx m
Superfici
S anteriore xxx m2
S posteriore xxx m2
S totale xxx m2
Allungamento alare
AR anteriore xxx
AR posteriore xxx
Corde
croot anteriore xxx m
ckink anteriore xxx m
ctip anteriore xxx m
croot posteriore xxx m
ckink posteriore xxx m
ctip posteriore xxx m
mac anteriore anteriore xxx m
mac posteriore posteriore xxx m
mac totale xxx m
Frecce
ΛLE inboard anteriore xxx deg
ΛLE outboard anteriore xxx deg
ΛLE inboard posteriore xxx deg
ΛLE outboard posteriore xxx deg
Diedri
Γoutboart ala anteriore xxx deg
Γoutboart ala posteriore xxx deg
Tabella 3.2: Configurazione di partenza
pressoche` inalterato durante la prima parte del presente lavoro, in quanto l’obiettivo delle prime
modifiche e` stato lo studio del comportamento aerodinamico del velivolo al variare della posizione
relativa tra ala e fusoliera e della forma di quest’ultima. Le dimensioni complessive della fusoliera
Lunghezza xxx m
Larghezza massima xxx m
Altezza massima xxx m
Tabella 3.3: Ingombri complessivi della fusoliera di partenza
iniziale sono riportate in tabella 3.3. La particolare forma a goccia di quest’ultima e` dovuta sia
a requisiti di ingombri interni, quali posizione dei piloti e disposizione dei componenti principali,
sia alla volonta` di avere una forma simmetrica, tale da limitare i disturbi al campo aerodinamico.
Un’ulteriore particolarita` di questa configurazione risiede nell’ala anteriore continua, collegata alla
fusoliera tramite due raccordi obliqui.
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3.2 Ala anteriore bassa con raccordi
I velivoli ULM caratterizzati da un’ala anteriore bassa non interrotta dalla fusoliera, ma collegata
ad essa tramite opportuni raccordi, sono stati concepiti con l’intento di trarre i seguenti vantaggi:
• guadagno di superficie portante sull’ala anteriore nella zona di mezzeria;
• possibilita` di offrire maggiore protezione all’impatto per i piloti.
Nei successivi paragrafi sono stati riportati gli sviluppi di questa tipologia di velivolo.
3.2.1 Configurazione iniziale con doppio raccordo
Come gli altri velivoli della sua famiglia, la prima configurazione analizzata (PP000) e` stata carat-
terizzata dalla separazione tra ala anteriore e fusoliera, come osservabile in figura 3.5; la sua
particolarita`, tuttavia, risiede nella presenza di due elementi di raccordo, i quali costituiscono il
collegamento strutturale tra le due parti.
Figura 3.5: La configurazione PP000
Figura 3.6: Layout interno del PP000
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Il layout dei componenti interni e` stato concepito come mostrato in figura 3.6 e presenta le
seguenti caratteristiche:
• il motore e` stato posizionato il piu` dietro possibile, con lo scopo di ridurre la lunghezza
dell’albero motore e le vibrazioni da esso indotte ed aumentare la sicurezza, nonche` il comfort
dei piloti;
• il serbatoio principale e la riserva sono stati collocati in prossimita` del baricentro del velivolo,
in modo che la quantita` di carburante contenuto non influenzasse la posizione del baricentro
stesso.
In tabella 3.4 sono riportate le posizioni dei componenti interni e del baricentro di questa configu-
razione.
Componente Posizione
Motore 4.20 m
Piloti 1.80 m
Serbatoio principale 3.09 m
Riserva carburante 3.15 m
Baricentro 3.09 m
Tabella 3.4: Centraggio della configurazione PP000
Per questa configurazione, l’attenzione e` stata focalizzata sul collegamento tra ala anteriore e
fusoliera, in particolare sul comportamento della zona racchiusa tra queste due e i raccordi, i quali
sono superfici aerodinamiche dotate di un profilo simmetrico (NACA0014).
Dall’analisi CFD si e` osservato che in alta velocita`, l’accelerazione del flusso all’interno del
“canale” tra ala e fusoliera ha generato aspirazioni con CP |min = −6 (figura 3.7).
Figura 3.7: Andamento dei CP per PP000 in alta velocita`
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Osservando la tabella 3.5, contenente i dati relativi, per via della simmetria, a meta` modello
su portanza e momento rispetto al baricentro, si puo` affermare che:
• in alta velocita`, l’effetto del canale fa s`ı che la fusoliera generi una forza deportante di
un’intensita` pari a circa il 42% della portanza generata dall’ala anteriore (tabella 3.5);
• in bassa velocita` la deportanza prodotta dalla fusoliera rappresenta il 14% della portanza
dell’ala anteriore (tabella 3.5).
Alta velocita` Bassa velocita`
L [N] % My|CG [Nm] % L [N] % My|CG [Nm] %
Ala anteriore 4858.3 150.5 5562.4 -401.4 1188.1 75.3 1432.9 -400.4
Ala posteriore 1201.5 37.2 -2707.3 195.3 601.7 38.1 -1466.5 409.8
Paratia -16.6 -0.5 32.6 -2.3 21.9 1.4 -5.7 1.6
Raccordo -748.2 -23.2 -1159.2 83.6 -58.2 -3.7 -87.5 24.4
Fin inferiore -0.1 0.0 -0.4 0.0 0.6 0.0 -2.4 0.7
Fin superiore -15.6 -0.5 40.0 -2.9 -3.2 -0.2 8.5 -2.4
Fusoliera -2052.2 -63.6 -3154.0 227.6 -172.9 -11.0 -237.2 66.3
Totale 3227.1 100.0 -1385.9 100.0 1578.0 100.0 -357.9 100.0
Tabella 3.5: Risultati Fluent per PP000 in alta (α = 0◦) e bassa velocita` (α = 8◦)
Dalle precedenti affermazioni si e` concluso che gli effetti del canale sono dipendenti dall’assetto
di volo, e sono tanto importanti da influenzare il comportamento dell’intero velivolo. Le aspirazioni
da esso generate, inoltre, fanno s`ı che il guadagno di portanza che nel tratto centrale dell’ala
anteriore, venga ridotto dalla forza deportante prodotta dalla fusoliera. Come prima modifica,
pertanto, si e` deciso di eliminare il canale sostituendo i due raccordi con un singolo elemento.
3.2.2 Sostituzione del doppio raccordo con un unico elemento
Figura 3.8: La configurazione PP001
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Nella nuova configurazione ottenuta (PP001), illustrata in figura 3.8, i componenti interni sono
stati disposti secondo lo schema della configurazione precedente, ma con un solo raccordo in
posizione cantrale. I nuovi dati circa le posizioni dei componenti sono riportati in tabella 3.6.
Componente Posizione
Motore 4.20 m
Piloti 1.80 m
Serbatoio principale 3.09 m
Riserva carburante 3.15 m
Baricentro 3.12 m
Tabella 3.6: Centraggio della configurazione PP001
L’analisi Fluent condotta su questa configurazione ha mostrato una riduzione delle aspirazioni
nel “canale’ rispetto al caso precedente (figura 3.9), fenomeno confermato dai dati relativi alle
forze, visionabili in tabella 3.7.
Figura 3.9: Particolare dei CP per il PP001 in alta velocita`
Alta velocita` Bassa velocita`
L [N] % My|CG [Nm] % L [N] % My|CG [Nm] %
Ala anteriore 2845.2 77.7 2731.4 -394.7 1066.7 64.0 1282.1 -525.9
Ala posteriore 1173.5 32.1 -2760.8 398.9 613.5 36.8 -1490.5 611.3
Paratia 12.8 0.3 16.5 -2.4 27.4 1.6 -4.7 1.9
Raccordo -16.3 -0.4 -28.3 4.1 -2.3 -0.1 -4.0 1.6
Fin inferiore 8.6 0.2 -15.0 2.2 1.7 0.1 -4.4 1.8
Fin superiore -26.8 -0.7 65.1 -9.4 -4.2 -0.2 10.7 -4.4
Fusoliera -336.9 -9.2 -701.1 101.3 -37.1 -2.2 -33.0 13.5
Totale 3660.1 100.0 -692.1 100.0 1665.7 100.0 -243.8 100.0
Tabella 3.7: Risultati Fluent per PP001 in alta (α = 0◦) e bassa velocita` (α = 8◦)
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La modifica apportata si e` mostrata efficace dal punto di vista dell’incremento di portanza
globale, ragion per cui l’evoluzione del velivolo e` proseguita focalizzando l’attenzione sulle altre
seguenti caratteristiche:
• eccesso di portanza per l’equilibrio del velivolo;
• presenza di un’ampia zona di ristagno (CP = 1) sul dorso dell’ala anteriore (figura 3.9);
• ricompressione del flusso dietro la cabina di pilotaggio (figura 3.10).
Figura 3.10: Ricompressione del flusso sulla fusoliera del PP001
Per quanto riguarda l’eccesso di portanza, i risultati Fluent hanno mostrato che, a parita` di
assetto, la protanza e` circa 1.3 volte il peso del velivolo. Si e` scelto dunque di ridurre la superficie
alare anteriore della del 30%, riducendo le corde.
La presenza di una zona di ristagno sull’ala anteriore e` stata imputata all’effetto della fusoliera
che devia il flusso verso il basso, riducendo l’incidenza effettiva e portando il punto di ristagno
dell’ala verso il suo dorso; per ovviare all’inefficienza di tale zona, si e` scelto di rendere nullo
l’angolo di freccia al bordo d’attacco della baia centrale, in modo da arretrare quest’ultimo.
La ricompressione del flusso dietro la cabina e` stata attribuita alla forma della fusoliera; essa,
infatti, e` caratterizzata da una doppia curvatura, tale da rallentare il flusso subito dietro la cabina
di pilotaggio. Questo fenomeno puo` pregiudicare l’efficacia della coda verticale e, pertanto, si e`
deciso di modificare la forma della fusoliera lasciando una curvatura semplice, sia per il dorso che
per il ventre.
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3.2.3 Modifica della curvatura della fusoliera
Lo studio della forma della fusoliera e` uno degli aspetti gia` citati a cui e` stata data maggior
importanza. Al fine di avere una rapida risposta sulla curvatura da utilizzare, e` stata condotta
un’analisi preliminare su casi bidimensionali utilizzando il programma Xfoil. Nelle suddette analisi
sono stati valutati gli andamenti dei CP lungo il profilo della fusoliera (figura 3.11), partendo
dalla forma iniziale (Fusoliera000), fino ad ottenere un forma che ritardasse il piu` possibile la
ricompressione del flusso (Fusoliera003).
Figura 3.11: Analisi Xfoil su diversi profili di fusoliera
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Il profilo di fusoliera cos`ı ottenuto e` stato dunque utilizzato per la definizione della nuova
configurazione (PP003), sulla cui ala anteriore sono state apportate le modifiche citate in precedenza
(figura 3.12).
Figura 3.12: La configurazione PP003
Come osservabile dalla figura 3.13, per questa configurazione il layout dei componenti e` stato
modificato arretrando ulteriormente il motore e posizionando il serbatoio del carburante sul nuovo
baricentro (tabella 3.8).
Figura 3.13: Layout interno del PP003
Dai i risultati Fluent, riportati in tabella 3.9, si e` osservato che la riduzione di superficie alare
anteriore ha comportato una ripartizione piu` equa della portanza tra le due ali, da cui segue, in
accordo con la teoria di Prandtl, una maggior efficienza del sistema alare. Infatti, mentre nella
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Componente Posizione
Motore 5.60 m
Piloti 2.01 m
Serbatoio principale 3.46 m
Riserva carburante 3.50 m
Baricentro 3.46 m
Tabella 3.8: Centraggio della configurazione PP003
configurazione PP001 l’ala anteriore e quella posteriore sviluppavano rispettivamente il 70% ed il
30% del loro contributo complessivo alla portanza, in questa configurazione le percentuali sono 60%
e 40%. Dalla figura 3.14 si puo` osservare, inoltre, come le modifiche alla curvatura del profilo di
fusoliera abbiano ridotto il disturbo apportato al flusso, ottenendo valori di CP pressoche` costanti
e prossimi allo 0.
Alta velocita` Bassa velocita`
L [N] % My|CG [Nm] % L [N] % My|CG [Nm] %
Ala anteriore 1442.4 64.3 2030.0 -335.0 726.4 64.0 1311.0 -525.9
Ala posteriore 980.0 43.7 -1827.4 301.6 581.5 36.8 -1199.8 611.3
Paratia -28.4 -1.3 29.2 -4.8 14.8 1.6 5.1 1.9
Raccordo 45.7 2.0 91.8 -15.1 7.5 -0.1 17.5 1.6
Fin inferiore 3.8 0.2 -6.1 1.0 0.8 0.1 -2.2 1.8
Fin superiore -5.1 -0.2 8.6 -1.4 -2.2 -0.2 5.6 -4.4
Fusoliera -195.5 -8.7 -932.1 153.8 -6.7 -2.2 -13.4 13.5
Totale 2242.9 100.0 -606.0 100.0 1322.2 100.0 123.8 100.0
Tabella 3.9: Risultati Fluent per PP003 in alta (α = 0◦) e bassa velocita` (α = 8◦)
Figura 3.14: Flusso sulla fusoliera del PP003
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Anche in questa configurazione esiste una interazione tra fusoliera e ala anteriore. Come si
osserva dalla figura 3.15, l’ala presenta zone di maggior aspirazione nella zona ventrale, dovute
all’effetto della fusoliera di deviare il flusso in modo tale da porre l’ala sottostante ad un angolo di
incidenza negativo. Un ulteriore effetto negativo e` il comportamento picchiante della fusoliera, con
ristagno sopra il naso e aspirazioni nella zona compresa tra questo e l’ala anteriore (figura 3.14).
Figura 3.15: Flusso sull’ala anteriore del PP003
Al fine di risolvere tale effetto negativo, si e` cercato dapprima di valutare il contributo dell’ele-
mento di raccordo. Confrontando i risultati di analisi Fluent in presenza e in assenza del raccordo,
e` emerso che le aspirazioni generate dal profilo di quest’ultimo nella zona ventrale di fusoliera,
contriscono per il 25% alla forza deportante da essa generata (tabella 3.10).
L [N]
Con raccordo Senza raccordo
Ala anteriore 1442.4 1465.4
Fusoliera -195.5 -150.3
Totale 2242.9 2324.5
Tabella 3.10: Effetto dell’elemento di raccordo su ala anteriore e fusoliera del PP003
Lo sviluppo del velivolo e` stato rivolto alla modifica del ventre di fusoliera, al fine di ridurne il
contributo deportante.
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3.2.4 Modifica del ventre di fusoliera
Lo sviluppo della nuova configurazione si e` basata sull’idea di modificare il ventre della fusoliera,
attraverso la creazione di una “insenatura”, il cui effetto fosse quello di provocare una ricompres-
sione del flusso. Lo studio della geometria di questa configurazione ha avuto inizio con un’analisi
bidimensionale sull’interazione tra i profili di ala e fusoliera.
Test 2D preliminari
Il suddetto studio e` stato svolto tramite Fluent, utilizzando un modello viscoso; i dettagli sui
settaggi del programma sono riportati in tabella 3.11.
Tipologia del solutore 2D - Segregated solver
Modello di viscosita` Reynolds Stress Model
Equazione dell’energia Disattivata
Turbolence Intensity 0.1%
Tubolent Viscosity Ratio 10
Densita` dell’aria 1.111 kg/m3
Viscosita` dinamica 1.758e-05 kg/(m · s)
Velocita` del flusso asintotico 67.26 m/s
Tabella 3.11: Impostazioni Fluent per i test bidimensionali
I test preliminari hanno avuto lo scopo di valutare la portanza sviluppata dal sistema ala-
fusoliera al variare di:
• posizione dell’insenatura;
• forma dell’insenatura;
• profilo alare utilizzato.
Figura 3.16: Esempio di geometria per i test 2D
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I risultati delle analisi sono stati riportati in tabella 3.12, nella quale i simboli utilizzati hano
il significato mostrato in figura 3.16.
Nr Xin[m] Xfin[m] XP [m] P [m] Profilo Lala[N/m] Lfus[N/m] Ltot[N/m]
0 - - - - GOE398 1467 -3240 -1773
1 0.0 2.1 1.05 0.20 GOE398 -442 -1310 -1752
2 0.4 2.1 1.25 0.20 GOE398 -292 -1047 -1339
3 0.5 3.0 1.75 0.20 GOE398 1500 -2959 -1459
4 0.5 3.0 1.75 0.15 GOE398 1490 -3016 -1526
5 0.4 2.1 1.25 0.20 DSMA523 40 -1570 -1530
6 0.4 2.3 1.25 0.20 DSMA523 117 -1801 -1684
7 0.4 2.5 1.25 0.20 DSMA523 306 -1921 -1615
Tabella 3.12: Risultati Fluent per i casi bidimensionali
Tra i casi con il profilo GOE398, il numero 2 si e` dimostrato il piu` efficiente (minima deportanza
globale). L’andamento dei CP per questo caso e` riportato in figura 3.17 e mostra come la presenza
dell’insenatura esattamente al di sopra dell’ala, riesca a dare origine ad una ricompressione del
flusso al suo interno (CP ∼= 0), lasciando sul dorso dell’ala delle lievi aspirazioni (CP ∼= −1).
Figura 3.17: Andamento dei CP nel test 2D numero 2
Si e` scelto di provare anche il profilo DSMA523, un profilo caratterizzato da aspirazioni modeste
sul dorso ed una capacita` di produrre portanza tramite la ricompressione del flusso sul ventre, come
visibile dai dati Xfoil in figura 3.18.
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Figura 3.18: Analisi Xfoil sul profilo DSMA523
Il comportamento del profilo DSMA523 e`, in prospettiva, interessante, in quanto l’utilizzo
un’ala che sviluppi portanza senza provocare grandi disturbi per il flusso sul suo dorso, potrebbe
facilitare le ricompressioni nell’insenatura (figura 3.19).
Figura 3.19: Andamento dei CP nel test 2D numero 5
In questo caso sono stati registrati CP variabili da 0 a -0.6 ed e` stata osservata la presenza di
una zona di accelerazione del flusso, compresa tra il bordo d’uscita dell’ala e la parte terminale
dell’insenatura, al cui interno il CP ha toccato valori minimi di -1 in prossimita` della fusoliera
(figura 3.19).
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La nuova configurazione
Per verificare i suddetti comportamenti del velivolo, sono stati realizzati i modelli tridimensionali
dei casi 2, 5 e 6, per i quali le analisi Fluent euleriane, hanno fornito i risultati riassunti in tabella
3.13
Test Nr. 2 5 6
Contributi di
Portanza [N]
Fusoliera -107 -142 -137
Ala anteriore inboard 147 264 280
Ala anteriore outboard 1005 1040 1057
Ala posteriore 1198 888 880
Tabella 3.13: Risultati Fluent sui test tridimensionali
Osservando tali dati, e` stato deciso di proseguire lo sviluppo della configurazione partendo dai
risultati del caso 2. Quest’ultimo ha presentato una minore interazione tra l’ala anteriore e la
fusoliera, fenomeno che e` sembrato avere influenza anche sull’ala posteriore. Per il caso 2, infatti,
al minor disturbo apportato al flusso nella zona inboard anteriore, e` corrisposto un minor effetto
di downwash sull’ala posteriore.
Figura 3.20: La configurazione PP004
La nuova configurazione (PP004), mostrata in figura 3.20, e` stata concepita con una disposizione
dei componenti interni analoga alla precedente (tabella 3.14).
Componente Posizione
Motore 5.60 m
Piloti 2.01 m
Serbatoio principale 3.46 m
Riserva carburante 3.50 m
Baricentro 3.46 m
Tabella 3.14: Centraggio della configurazione PP004
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Alta velocita` Bassa velocita`
L [N] % My|CG [Nm] % L [N] % My|CG [Nm] %
Ala anteriore 1151.9 51.7 1458.1 -104.4 694.5 64.0 1236.4 -525.9
Ala posteriore 1199.1 53.9 -2240.6 160.4 595.2 36.8 -1237.5 611.3
Paratia -21.7 -1.0 22.2 -1.6 15.2 1.6 1.9 1.9
Raccordo 5.8 0.3 7.0 -0.5 0.7 -0.1 2.2 1.6
Fin inferiore 3.7 0.2 -5.9 0.4 0.9 0.1 -2.8 1.8
Fin superiore -5.0 -0.2 9.7 -0.7 -2.4 -0.2 5.7 -4.4
Fusoliera -107.2 -4.8 -647.3 46.3 7.3 -2.2 34.4 13.5
Totale 2226.6 100.0 -1396.8 100.0 1311.4 100.0 40.2 100.0
Tabella 3.15: Risultati Fluent per PP004 in alta (α = 0◦) e bassa velocita` (α = 8◦)
L’analisi Fluent ha riportato risultati soddisfacenti circa la ripartizione della portanza tra i vari
componenti (tabella 3.15); per questa configurazione, dunque, l’analisi CFD e` stata completata
con lo studio delle distribuzioni di portanza. Mediante la procedura illustrata nel paragrafo 2.7,
queste ultime sono state valutate sia nel caso del sistema alare isolato, sia per il velivolo completo
(figura 3.21).
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Figura 3.21: Distribuzioni di portanza per il PP004
Dai suddetti risultati, si nota un effetto deportante della fusoliera Per quanto riguarda l’ala
posteriore, un fenomeno analogo era gia` stato osservato in un lavoro precedente [8]. Circa l’ala an-
teriore, invece, la perdita di portanza e` apparsa di maggior entita` per questo tipo di configurazione.
Tale fenomeno e` imputabile alla deviazione del flusso da parte della fusoliera, le cui conseguenze
si manifestano sull’ala anteriore sotto forma di angoli di incidenza locale negativi; la figura 3.22
mostra il fenomeno qui descritto in corrispondenza del kink dell’ala anteriore, in un caso di alta
velocita`.
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Figura 3.22: Andamento dei CP nella sezione del kink anteriore del PP004
Nell’ottica di ricercare soluzioni piu` efficienti, dunque, di qui in poi sono state prese in consid-
erazione configurazioni piu` classiche, in cui la fusoliera fosse attraversata dall’ala anteriore. Nei
seguenti paragrafi vengono illustrati i risultati del confronto tra queste famiglie di velivoli.
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3.3 Ala anteriore bassa con attraversamento in fusoliera
L’analisi di questa configurazione e` stata preceduta da studi preliminari con le seguenti finalita`:
• verifica della maggior efficienza aerodinamica dell’ala anteriore;
• definizione della forma della fusoliera e del suo collegamento con l’ala anteriore, al fine di
soddisfare i seguenti requisiti contrastanti:
a) posizione avanzata dei piloti per una migliore visibilita`;
b) posizione dei piloti in prossimita` del baricentro (piu` arretrata), per evitare grandi
escursioni di quest’ultimo al variare del numero e del peso dei piloti.
Verifica dell’efficienza
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Figura 3.23: Distribuzioni di portanza per una configurazione con ala passante
Confrontando le distribuzioni di portanza in figura 3.23 con quelle di figura 3.21(PP004, ala
bassa con raccordi), si osserva un aumento della portanza generata dall’ala anteriore in prossimita`
dell’attacco in fusoliera; a cui corrisponde un maggiore effetto di downwash sulla zona inboard
posteriore.
Soluzioni aerodinamiche
Sono state esaminate come soluzioni di partenza due configurazioni, ciascuna rispondente ad uno
dei requisiti citati precedentemente. Entrambe le soluzioni sono state poi sviluppate in modo da
soddisfare il requisito inizialmente trascurato e focalizzando l’attenzione sulle capacita` portanti
della zona di attacco dell’ala anteriore.
Con riferimento alla figura 3.24, ciascuna delle configurazioni di partenza, PP007.A e PP007.B,
e` stata modificata come mostrato nella figura stessa. Nei seguenti paragrafi vengono illustrate le
caratteristiche dei velivoli studiati.
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Figura 3.24: Evoluzione delle soluzioni aerodinamiche per la famiglia con ala passante
3.3.1 La risposta al requisito di visibilita`
Figura 3.25: Layout interno dell PP007.A
Come si puo` osservare in figura 3.25, la posizione avanzata dei piloti permette un’ampia visibilita`
ai due piloti affiancati. La disposizione dei componenti, i cui dati sono riportati in tabella 3.16, e`
stata scelta per offrire maggior sicurezza e comfort ai piloti attraverso il posizionamento del motore
in coda alla fusoliera.
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Componente Posizione
Motore 5.32 m
Piloti 1.93 m
Serbatoio principale 3.13 m
Riserva carburante 3.29 m
Baricentro 3.35 m ÷ 3.72 m
Tabella 3.16: Centraggio della configurazione PP007.A
Per questa configurazione la distanza del baricentro dal naso della fusoliera va da 3.35 m, nel
caso di due piloti e serbatoio pieno, a 3.72 m nel caso di un solo pilota e serbatoio vuoto; si ha,
pertanto, un’escursione di 0.37 m.
L’evoluzione di questa configurazione e` stata portata avanti con lo scopo di ridurre l’escursione
del suo baricentro e con l’obiettivo di eliminare un fenomeno di interferenza tra fusoliera ed ala
anteriore, tale da ridurre la portanza di quest’ultima.
Figura 3.26: Distribuzione dei CP sul PP007.A in alta velocita`
Osservando la distribuzione dei CP mostrata in figura 3.26, si nota che la geometria del col-
legamento tra ala e fusoliera fa s`ı che quest’ultima influenzi negativamente la prima. Si osserva, in
particolare, che le zone di ristagno (CP = 1) dell’ala e della fusoliera, per via della loro vicinanza,
tendono ad influenzare un’ampia zona dell’ala, rendendola inefficiente; inoltre, come gia` accadeva
nei velivoli ad ala bassa con raccordi, la fusoliera pone l’ala anteriore ad incidenza locale negativa,
fenomeno riscontrabile dalle zone di aspirazione sul ventre dell’ala.
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Evoluzione della configurazione
Figura 3.27: La configurazione PP007.A1
La nuova configurazione (figura 3.27) e` stata ottenuta modificando la disposizione dei compo-
nenti interni e la geometria della zona di attacco dell’ala.
Per quanto riguarda la prima di queste modifiche, essa ha avuto l’obiettivo di avvicinare le
masse al baricentro del velivolo, in modo da confinare la posizione del baricentro in un range piu`
limitato. Il nuovo layout, illustrato in figura 3.28, e` stato ottenuto arretrando la posizione dei
piloti, avanzando quella del motore e posizionando il serbatoio sulla posizione piu` arretrata del
baricentro. Quest’ultima scelta e` stata dettata da due considerazioni:
• per una maggior sicurezza del velivolo, il carburante deve essere posto ad una maggior
distanza dai piloti;
• il consumo di carburante durante il volo non deve provocare un arretramento del baricentro,
perche` cio` riduce il margine di stabilita`.
I dettagli sul centraggio del velivolo sono riportati in tabella 3.17, nella quale alla posizione piu`
avanzata del baricentro corrisponde il caso di due piloti a bordo, mentre quella piu` arretrata e`
relativa alla presenza di uno solo. Come si osserva da tali dati, l’escursione del baricentro e` stata
ridotta del 25%, ottenendo un range di 0.28 m.
Componente Posizione
Motore 4.80 m
Piloti 2.00 m
Serbatoio principale 3.64 m
Riserva carburante 3.50 m
Baricentro 3.36 m ÷ 3.64 m
Tabella 3.17: Centraggio della configurazione PP007.A1
Per quanto riguarda gli interventi sulla geometria, la fusoliera e` stata modificata conferendole
una forma meno affusolata, mentre l’attacco dell’ala e` stato leggermente arretrato. Questi due
accorgimenti, come mostrato in figura 3.29, hanno avuto l’effetto di separare le zone di ristagno
del flusso, consentendo la presenza di aspirazioni piu` significative sul dorso dell’ala.
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Figura 3.28: Layout interno dell PP007.A1
Figura 3.29: Distribuzione dei CP sul PP007.A1 in alta velocita`
Tale comportamento e` stato confermato anche dai dati CFD sulla portanza dei vari componenti;
in tabella 3.18 sono riportate la portanza sviluppata e la superficie in pianta delle zone inboard
dell’ala anteriore per i velivoli PP007.A e PP007.A1.
Lin [N] Sin [m2]
PP007.A -264 2.35
PP007.A1 173 2.10
Tabella 3.18: Portanza sviluppata dall’inboard dell’ala anteriore del PP007.A e del PP007.A1
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3.3.2 La risposta al requisito di centraggio
Figura 3.30: La configurazione PP007.B
L’idea su cui si e` basata la concezione di questa configurazione, e` un accentramento delle masse
nella parte centrale della fusoliera. Come si osserva da figura 3.31, i piloti sono stati ulteriormente
arretrati, il motore e` stato avanzato ed il carburante e` stato posizionato in modo da coincidere con
la posizione piu` arretrata del baricentro.
Figura 3.31: Layout interno del PP007.B
Dai dati in tabella 3.19 si osserva che la posizione del baricentro e` contenuta in un range di 0.13
m; anche qui alla posizione piu` avanzata corrisponde il caso di due piloti, mentre l’altro estremo e`
relativo al caso di uno solo.
La caratteristica saliente di questa nuova configurazione e` insita nella diversa forma della fu-
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Componente Posizione
Motore 4.65 m
Piloti 2.80 m
Serbatoio principale 3.57 m
Riserva carburante 3.66 m
Baricentro 3.44 m ÷ 3.57 m
Tabella 3.19: Centraggio della configurazione PP007.B
soliera. La riduzione del volume di prua e` stata concepita per migliorare la visibilita` dei piloti e
per ridurre l’influenza della fusoliera sull’ala anteriore. Il fatto che quest’ultima si trovasse in una
zona dove le sue dimensioni fossero paragonabili a quelle della fusoliera, ha indotto a pensare ad un
probabile miglioramento della sua capacita` portante e ad un possibile contributo anche da parte
della fusoliera.
Le analisi CFD hanno mostrato che tale comportamento non si manifesta, in quanto l’effetto
della fusoliera e` tale da dominare l’aerodinamica della zona anteriore (figura 3.32).
Figura 3.32: Distribuzione dei CP sul PP007.B in alta velocita`
Prendendo spunto dall’esperienza precedente, cioe` dalle modifiche apportate al PP007.A, si e`
dedotto che la capacita` portante dell’ala anteriore e` migliorabile distanziando opportunamente il
dorso dell’ala dal naso della fusoliera.
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Evoluzione della configurazione
Alla fusoliera e` stato conferito un maggior volume nella parte anteriore, mentre l’ala e` stata
arretrata (figura 3.33).
Figura 3.33: La configurazione PP007.B1
Poiche` l’aggiunta di un volume di fronte alla cabina di pilotaggio avrebbe potuto pregiudicare
la visibilita`, si e` scelto di posizionare i piloti ad un’altezza maggiore rispetto al naso della fusoliera,
come osservabile da figura 3.34.
Figura 3.34: Layout interno del PP007.B1
Per questa configurazione, inoltre, si e` cercato di ridurre ulteriormente l’escursione del baricen-
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tro, arretrando i piloti. Tale modifica ha portato ad arretrare, sia per questioni di sicurezza che
di ingombro, anche il motore e ad alloggiare la riserva di carburante nella deriva. Come si puo`
osservare in tabella 3.20, l’escursione del baricentro e` stata ridotta fino a 0.09 m.
Componente Posizione
Motore 5.60 m
Piloti 3.62 m
Serbatoio principale 4.15 m
Riserva carburante 5.70 m
Baricentro 4.06 m ÷ 4.15 m
Tabella 3.20: Centraggio della configurazione PP007.B1
Le modifiche apportate alla geometria hanno avuto esito positivo circa l’efficienza dell’ala an-
teriore, grazie alla formazione di zone di maggior aspirazione sul dorso dell’ala (figura 3.35), tali
da incrementare lievemente la portanza sviluppata (tabella 3.21).
Lin [N] Sin [m2]
PP007.B -33 2.35
PP007.B1 -10 2.05
Tabella 3.21: Portanza sviluppata dall’inboard dell’ala anteriore del PP007.B e del PP007.B1
Figura 3.35: Distribuzione dei CP sul PP007.B1 in alta velocita`
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3.3.3 Scelta della configurazione vincente
La scelta della tipologia di velivolo da adottare per gli sviluppi successivi e` stata effettuata ponendo
l’accento sui seguenti aspetti:
- efficienza del sistema ala-fusoliera;
- escursione del baricentro;
- stabilita` longitudinale;
- visibilita` dei piloti.
Per quanto riguarda il primo punto, e` stato preso come parametro di confronto il carico alare
dell’ala anteriore inboard, calcolato come rapporto tra la portanza Lin e la superficie in pianta di
questa regione d’ala (Sin).
Circa l’aspetto della stabilita`, le configurazioni presentate sono state studiate tramite AVL per
determinare la posizione del loro punto neutro. In tabella 3.22 viene riportata un sintesi delle
caratteristiche dei velivoli.
(L/S)in [N/m2] CGmin ÷ CGmax [m] PNAVL [m] Visibilita`
PP007.A -112.3 3.35 ÷ 3.72 3.64 X
PP007.A1 78.6 3.33 ÷ 3.64 2.65 X
PP007.B -14.0 3.44 ÷ 3.57 2.91
PP007.B1 -4.9 4.06 ÷ 4.15 2.91
Tabella 3.22: Confronto tra le configurazioni PP007
Dal confronto tra le varie configurazioni, la scelta e` stata indirizzata sulla PP007.A1, la quale
ha rappresentato un’ottima soluzione per il requisito di visibilita` ed ha mostrato un efficienza
superiore circa l’aerodinamica della zona anteriore. I punti deboli di tale configurazione sono stati
individuati nell’escursione del baricentro e nella posizione avanzata del punto neutro, caratteristica
che avrebbe potuto rivelarsi negativa ai fini della stabilita` del velivolo. Tuttavia, poiche` a questo
punto dell’analisi le caratteristiche di stabilita` del velivolo non erano ancora state oggetto di studio,
si e` scelto di adottare la soluzione aerodinamica ottenuta come punto di partenza per lo sviluppo
successivo del velivolo.
3.3. ALA ANTERIORE BASSA CON ATTRAVERSAMENTO 108
3.3.4 Configurazione finale
Figura 3.36: La configurazione PP008
Nell’ottica di ridurre l’escursione del baricentro, l’evoluzione del PrandtlPlane e` proseguita
riducendo la lunghezza della fusoliera, in maniera tale da compattare le masse intorno al baricentro
(figura 3.37).
Figura 3.37: Layout interno del PP008
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Attraverso la procedura iterativa preliminare descritta nel capitolo 2, il software AVL e` stato
utilizzato per dimensionare il sistema alare, nonche` la coda verticale, al fine di soddisfare i requisiti
di volo.
Figura 3.38: Confronto tra i sistemi alari del PP007 e del PP008
Come mostrato in figura 3.38, al sistema alare di partenza (PP007) sono state apportate diverse
modifiche, quali:
• riduzione della distanza in x tra le ali, conseguenza dell’accorciamento della fusoliera;
• riduzione dell’apertura alare, al fine di ottenere un velivolo piu` compatto;
• incremento della lunghezza delle corde posteriori e riduzione di quelle anteriori, per migliorare
la stabilita` longitudinale;
• riduzione degli angoli di freccia sull’ala anteriore, per abbassare i Cl locali in bassa velocita`;
• bordi d’uscita con angoli di freccia nulli nelle zone inboard delle ali, al fine di incrementare
l’efficacia del comando di equilibratore.
3.3. ALA ANTERIORE BASSA CON ATTRAVERSAMENTO 110
Nelle tabelle 3.23 e 3.24 sono riportate rispettivamente le caratteristiche geometriche e ponderali
del velivolo.
Baricentro [m] Peso [kg]
Struttura 3.30 256
Piloti 1.35 160
Motore 3.40 70
Carburante 2.86 50
Riserva 3.25 15
Batterie 0.20 8
Anti-crash 0.20 10
Totale 2.63 ÷ 2.86 569
Tabella 3.23: Caratteristiche ponderali del PP008
Apertura alare
b con paratie xxx m
b senza paratie xxx m
Superfici
S anteriore xxx m2
S posteriore xxx m2
S totale xxx m2
Allungamento alare
AR anteriore xxx
AR posteriore xxx
Corde
croot anteriore xxx m
ckink anteriore xxx m
ctip anteriore xxx m
croot posteriore xxx m
ckink posteriore xxx m
ctip posteriore xxx m
mac anteriore anteriore xxx m
mac posteriore posteriore xxx m
mac totale xxx m
Frecce
ΛLE inboard anteriore xxx deg
ΛLE outboard anteriore xxx deg
ΛLE inboard posteriore xxxdeg
ΛLE outboard posteriore xxx deg
Diedri
Γoutboart ala anteriore xxx deg
Γoutboart ala posteriore xxx deg
Svergolamenti
θroot ala anteriore xxx deg
θtip ala anteriore xxx deg
θroot ala posteriore xxx deg
θtip ala posteriore xxx deg
Tabella 3.24: Dati geometrici del PP008
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3.3.5 Risultati AVL
Si riportano, nell’ordine, i seguenti risultati AVL:
• comportamento nel piano longitudinale (trim e stabilita`);
• comportamento nel piano laterodirezionale;
• distribuzioni di portanza in alta e bassa velocita`;
• verifica allo stallo.
Comportamento nel piano longitudinale
Si riportano i risultati AVL per la configurazione PP008 nelle condizioni di trim di alta e bassa
velocita`, considerando il baricentro nelle sue posizioni estreme. Nei dati, illustrati in tabella 3.25,
la posizione del punto neutro (PN) e` calcolata rispetto al baricentro del velivolo e il margine di
stabilita` (hn) e` espresso in percentuale di corda media aerodinamica ed e` calcolato come:
hn =
PN
mac
.
Nella tabella 3.25 sono indicate, inoltre, le rotazioni degli equilibratori (δe). Esse sono da conside-
rarsi verso l’alto sull’ala anteriore e verso il basso su quella posteriore quando il segno e` negativo,
il contrario se il segno e` positivo. Il guadagno del flap posteriore, infine, e` pari al 50% di quello
anteriore.
Alta Velocita`
CLtrim 0.126
CG arretrato
αtrim 0.07 ◦
δe -1.35 ◦
δfanteriore 0 ◦
δfposteriore 0 ◦
PN 0.005 m
hn 0.498 %
CG avanzato
αtrim 0.08 ◦
δe -0.49 ◦
δfanteriore 0 ◦
δfposteriore 0 ◦
PN 0.234 m
hn 22.45 %
Bassa Velocita`
cltrim 1.255
CG arretrato
αtrim 8 ◦
δe -5.57 ◦
δfanteriore 23.12 ◦
δfposteriore 11.56 ◦
PN 0.014 m
hn 1.34%
CG avanzato
αtrim 8 ◦
δe 2.83 ◦
δfanteriore 23.44 ◦
δfposteriore 11.72 ◦
PN 0.241 m
hn 23.11%
Tabella 3.25: Trim e stabilita` longitudinale del PP008
Dall’analisi dei risultati si vede che il trim in l’alta velocita` si ottiene per un angolo di incidenza
molto piccolo; pertanto, per questa configurazione, non e` necessario un calettamento successivo
tra ali e fusoliera. Dai dati in tabella 3.25 si osserva, inoltre, che per il PP008 l’hn in crociera varia
dallo 0.5% al 22.45%, mentre per velivoli ULM generalmente si ha che:
10% ≤ hn ≤ 20% [8].
La situazione corrispondente ad hn = 0.5% e` relativa al caso di un unico pilota del peso di 70
kg, con serbatoio pieno. In questo caso, dunque, per far s`ı che il margine di stabilita` sia pari al
10%, bisogna considerare la presenza di una una zavorra di 20 kg, collocata nella zona piu` avanzata
del velivolo.
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Nelle figure 3.39 e 3.40 vengono evidenziati gli andamenti delle curve CL−α e Cm −α (il polo
di riduzione dei momenti e` assunto nel baricentro del velivolo).
Baricentro avanzato
Figura 3.39: Curve CL − α e Cm − α per PP008 con CG avanzato
3.3. ALA ANTERIORE BASSA CON ATTRAVERSAMENTO 113
Baricentro arretrato
Figura 3.40: Curve CL − α e Cm − α per PP008 con CG arretrato
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Comportamento nel piano laterodirezionale
Nelle tabelle 3.26 e 3.27, si riportano i valori delle derivate aerodinamiche calcolate da AVL, nelle
condizioni di trim descritte in tabella 3.25.
Alta velocita`
Requisito Valore per XCGmin Valore per XCGmax
Stabilita` Cnβ > 0 0.047338 rad
−1 0.033829 rad−1
Effetto Diedro Clβ < 0 -0.059059 rad
−1 -0.056814 rad−1
Spirale (ClβCnr )/(CnβClr ) > 1 1.33 1.62
Tabella 3.26: Stabilita` laterodirezionale del PP008 in alta vleocita`
Bassa velocita`
Requisito Valore per XCGmin Valore per XCGmax
Stabilita` Cnβ > 0 0.017775 rad
−1 0.007128 rad−1
Effetto Diedro Clβ < 0 -0.189397 rad
−1 -0.184446 rad−1
Spirale (ClβCnr )/(CnβClr ) > 1 2.18 4.62
Tabella 3.27: Stabilita` laterodirezionale del PP008 in bassa vleocita`
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Distribuzioni di portanza in alta velocita`
Si riportano nelle figure 3.41 e 3.42 le distribuzioni di portanza per le condizioni di trim di alta
velocita`.
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Figura 3.41: Distribuzioni di portanza per il PP008 in alta velocita` e CG avanzato
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Figura 3.42: Distribuzioni di portanza per il PP008 in alta velocita` e CG arretrato
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Distribuzioni di portanza in bassa velocita`
Si riportano nelle figure 3.43 e 3.44 le distribuzioni di portanza per le condizioni di trim di bassa
velocita`.
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Figura 3.43: Distribuzioni di portanza per il PP008 in bassa velocita` e CG avanzato
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Figura 3.44: Distribuzioni di portanza per il PP008 in bassa velocita` e CG arretrato
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Verifica allo stallo
La verifica allo stallo e` stata effettuata secondo la procedura indicata nel paragrafo 2.6; in parti-
colare e` stato verificato che nessuna delle sezioni alari si trovi ad un incidenza locale (figure 3.45
e 3.47) superiore a quella di stallo e che il valore del Cl previsto da AVL (figure 3.46 e 3.48) non
superi quello ammissibile (figure 2.65, 2.66 e 2.67 a pagina 65).
Si osserva che per l’ala anteriore la condizione critica si ha per il caso con baricentro avanzato,
mentre per l’ala posteriore essa e` rappresentata dal caso di baricentro arretrato.
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Figura 3.45: Incidenze locali per il PP008 in bassa velocita` e con CG avanzato
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Figura 3.46: Distribuzioni di Cl per il PP008 in bassa velocita` e con CG avanzato
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Figura 3.47: Incidenze locali per il PP008 in bassa velocita` e con CG arretrato
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Figura 3.48: Distribuzioni di Cl per il PP008 in bassa velocita` e con CG arretrato
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3.3.6 Risultati Fluent
Una volta realizzata la configurazione finale del velivolo, Fluent e` stato utilizzato per verificare
alcuni risultati di AVL, in particolare il trim e la stabilita` longitudinale.
Alta velocita`
Nel caso di equilibratori non deflessi, AVL fornisce buone stime per le derivate CLα e Cmα (figure
3.49 e 3.50), mentre si osservano errori intorno al 20%, rispetto al dato Fluent, sulle stime del CL0
e del Cm0 .
0
0.05
0.1
0.15
0.2
0.25
0.3
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
alpha (deg)
C
L
AVL
Fluent
Figura 3.49: Curve CL − α per il PP008 in alta velocita` (Fluent - AVL)
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Figura 3.50: Curve Cm − α per il PP008 in alta velocita` (Fluent - AVL)
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Si ottiene, dunque, una buona stima della posizione del punto neutro ed una meno buona circa
la posizione del centro delle pressioni (tabella 3.28).
α = 0◦ α = 1◦
Fluent AVL Fluent AVL
CP 2.53 m 2.48 m 2.64 m 2.64 m
PN 2.87 m 2.86 m 2.87 m 2.87 m
Tabella 3.28: Confronto Fluent-AVL per PP008 in alta velocita`
Utilizzando la pendenza CLα fornita da AVL ed il CL0 ottenuto da simulazioni Fluent prece-
denti, e` stato calcolato l’angolo di incidenza per il trim del velivolo. Tramite il software CAD
CATIA, inoltre, sono stati modellati gli equilibratori e ad essi sono state assegnate le rotazioni
fornite in output da AVL (figura 3.51).
Figura 3.51: Distribuzione dei CP sull’ala con equilibratore del PP008
Per la verifica e` stato scelto il caso con baricentro arretrato. I dati di input utilizzati in Fluent
sono riassunti in tabella 3.29.
CLtrim 0.126
αtrim −0.5◦
δetrim −1.3◦
XCG 2.86 m
Tabella 3.29: Input per la verifica Fluent sul trim in alta velocita` per PP008
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I risultati di tale simulazione, riportati in tabella 3.30, hanno mostrato che la portanza svilup-
pata dal velivolo e` tale da equilibrare il peso (5000 N), tuttavia l’effetto degli equilibratori non e`
stato sufficiente a far coincidere il centro delle pressioni con il baricentro del velivolo. Essendo,
infatti, il CP posto a 2.61 m dal naso della fusoliera, il momento risultante rispetto al baricentro
del velivolo non e` nullo. L’andamento dei CP sul velivolo in alta velocita` e` illustrato in figura 3.52.
L [N] % My|CG [Nm] %
Ala anteriore 1715.5 67.7 2101.8 331.8
Ala posteriore 480.7 19.0 -1311.0 -206.9
Paratia 11.4 0.4 33.4 5.3
Fin 3.6 0.1 -16.4 -2.6
Fusoliera 323.2 12.8 -175.8 -27.5
Totale 2534.4 100.0 632.0 100.0
Tabella 3.30: Risultati Fluent per il PP008 in condizioni di trim in alta velocita`
Figura 3.52: Distribuzione dei CP sul PP008 in alta velocita`
Le differenze sul trim del velivolo sono state indagate confrontando le curve CL − α e Cm − α
fornite da AVL e Fluent, in condizioni di equilibratori deflessi. Anche in questi casi il codice a
pannelli e` in grado di stimare le derivate in α, tuttavia gli errori sul CL0 e del Cm0 tendono ad
aumentare fino al 35% (figure 3.53 e 3.54).
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Figura 3.53: Curve CL − α con equilibratori deflessi per il PP008 in alta velocita` (Fluent - AVL)
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Figura 3.54: Curve Cm − α con equilibratori deflessi per il PP008 in alta velocita` (Fluent - AVL)
Questa incongruenza e` legata a differenze significative nel calcolo delle derivate CLδe e Cmδe .
Dalle figure 3.55 e 3.56 si osserva, infatti, che in AVL il comando di equilibratore non ha grande
influenza sulla portanza globale (CLδe
∼= 0), mentre in Fluent ad una rotazione negativa, cioe` ad
una deflessione verso l’alto della superficie anteriore e verso il basso di quella posteriore, corrisponde
un incremento di portanza (figura 3.55).
Per quanto riguarda il momento picchiante, infine, si nota che in AVL l’efficacia del comando
di equilibratore e` maggiore rispetto ai dati forniti da Fluent (figura 3.56); il modulo della derivata
Cmδe , infatti, viene sovrastimato da parte di AVL.
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Figura 3.55: Curve CL − δe per il PP008 in alta velocita` (Fluent - AVL)
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Figura 3.56: Curve Cm − δe per il PP008 in alta velocita` (Fluent - AVL)
Tali discrepanze sono probabilmente legate alla modellizzazione degli equilibratori in AVL.
Sebbene tale aspetto non sia stato indagato nell’ambito del presente lavoro, possono essere avanzate
ipotesi sulle probabili cause di tale comportamento:
• scarso infittimento dei pannelli in direzione della corda, intorno al punto di cerniera della
superficie mobile;
• errori nella rappresentazione dei fenomeni di interferenza tra le due ali.
Circa l’infittimento dei pannelli, una soluzione potrebbe consistere nel definire l’equilibratore
non come parte mobile dell’ala (figura 3.57.a), ma tramite l’accostamento di due superfici distinte,
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facendo in modo che il bordo d’uscita della prima coincida con il bordo d’attacco della seconda
(figura 3.57.b). Come si osserva dalla suddetta figura, in questo modo e` possibile infittire il numero
di pannelli intorno alla cerniera dell’equilibratore.
Figura 3.57: Diverse pannellizzazioni per la modellazione degli equilibratori
Per dissolvere i dubbi relativi ai fenomeni di interferenza, infine, sarebbe necessaria un’analisi
CFD piu` approfondita sul comportamento della configurazione PrandtlPlane nei confronti della
deflessione delle superfici mobili.
I risultati di una siffatta campagna CFD potrebbero essere utili per un settaggio piu` accurato
del metodo vortex-lattice.
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Bassa velocita`
Al fine di verificare la stabilita` prevista da AVL anche in bassa velocita`, e` stato dapprima effettuato
un confronto con i dati Fluent, senza considerare la deflessione delle superfici mobili. Analogamente
a quanto osservato in alta velocita`, si ottiene una buona congruenza dei risultati (tabella 3.55).
α = 8◦ α = 10◦
Fluent AVL Fluent AVL
CP 2.81 m 2.81 m 2.82 m 2.81 m
PN 2.92 m 2.85 m 2.92 m 2.84 m
Tabella 3.31: Confronto Fluent-AVL per PP008 in bassa velocita`
Fluent e` stato utilizzato, inoltre, per verificare le condizioni di trim stimate da AVL. Gli input
utilizzati sono riportati in tabella 3.32.
CLtrim 1.255
αtrim 8◦
δetrim −5.57◦
δfanteriore
23.12◦
δfposteriore
11.56◦
XCG 2.86 m
Tabella 3.32: Input per la verifica Fluent sul trim in bassa velocita` per PP008
Nell’ottica di avere un riscontro sui risultati di un metodo potenziale quale AVL, si e` scelto di
simulare il caso di bassa velocita` in Fluent, utilizzando per quest’ultimo le impostazioni di flusso
euleriano. Di conseguenza i canali presenti nei sistemi di ipersostentazione sono stati chiusi con
opportune superfici (figura 3.58).
I risultati ottenuti da questa analisi sono riportati in tabella 3.33 e mostrano che il velivolo
sviluppa la portanza necessaria ad equilibrare il suo peso. Come nel caso di alta velocita`, si
riscontrano errori circa l’effetto delle superfici mobili; in questo caso, infatti, il centro delle pressioni
si trova a 2.97 m dal naso della fusoliera e di conseguenza si ottiene un momento picchiante rispetto
al baricentro.
L [N] % My|CG [Nm] %
Ala anteriore 1373.7 52.9 1908.1 -774.9
Ala posteriore 1044.4 40.2 -2395.4 972.9
Paratia 51.4 2.0 21.1 -8.6
Fin -3.1 -0.1 6.4 -2.6
Fusoliera 129.7 5.0 213.5 -86.7
Totale 2596.0 100.0 -246.2 100.0
Tabella 3.33: Risultati Fluent per il PP008 in condizioni di trim in bassa velocita`
Anche per le condizioni di bassa velocita`, le discrepanze tra risultati Fluent e AVL sono im-
putabili alla pannellizzazione delle superfici mobili, le quali in questo caso includono anche gli
ipersostentatori.
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Figura 3.58: Distribuzione dei CP sull’ala con flap ed equilibratore del PP008
Figura 3.59: Analisi Fluent del PP008 con flap deflessi
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3.3.7 Polare del velivolo
La polare del velivolo PP008, calcolata secondo la procedura illustrata nel paragrafo 2.8, e` mostrata
in figura. Da essa sono stati calcolati i dati relativi a resistenza in crociera ed efficienza, riportati
in tabella 3.34.
-0.4
-0.2
0
0.2
0.4
0.6
0.8
1
1.2
1.4
1.6
0 0.04 0.08 0.12 0.16 0.2 0.24 0.28
CD
C
L
Figura 3.60: Polare del velivolo PP008
CDcr 0.0093
Ecr 13.4
Emax 18.9
Tabella 3.34: Resistenza in crociera ed efficenza aerodinamica del PP008
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3.4 Ala anteriore bassa con piloti in tandem
3.4.1 Configurazione finale
Figura 3.61: La configurazione tandem PPT001
Una versione tandem del PrandtlPlane ULM (figura 3.61) ha come vantaggio la possibilita`
di posizionare il passeggero in corrispondenza del baricentro di tutto il sistema, rendendo cos`ı il
centraggio indipendente dalla sua presenza. Questa architettura, dunque, consente di avere una
escursione del baricentro limitata, ancor di piu` se si scegliesse di porre anche il serbatoio principale
a ridosso del baricentro. Nella soluzione in figura 3.62, il serbatoio e` stato arretrato rispetto alla
posizione del baricentro per incrementare la sicurezza in caso di crash. Un ulteriore vantaggio della
configurazione tandem puo` essere riscontrato in un’aerodinamica piu` pulita, frutto della sezione di
fusoliera ridotta. Per quanto riguarda la visibilita`, infine, sia il pilota che il passeggero godono di
un ampia visuale su entrambi i lati e, per il pilota, essa e` ottima anche davanti.
Figura 3.62: Layout interno del PPT001
Nelle tabelle 3.35 e 3.36 sono riportate rispettivamente le caratteristiche ponderali e geometriche
del velivolo.
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Baricentro [m] Peso [kg]
Struttura 4.25 256
Pilota 1.50 80
Passeggero 3.75 80
Motore 4.70 70
Carburante 4.40 50
Riserva 4.70 15
Batterie 0.20 8
Anti-crash 0.20 10
Totale 3.68 ÷ 3.75 569
Tabella 3.35: Caratteristiche ponderali del PPT001
Apertura alare
b con paratie xxx
b senza paratie xxx
Superfici
S anteriore xxx
S posteriore xxx
S totale xxx
Allungamento alare
AR anteriore xxx
AR posteriore xxx
Corde
cR anteriore xxx
cK anteriore xxx
ct anteriore xxx
cCr posteriore xxx
cK posteriore xxx
ct posteriore xxx
c anteriore xxx
c posteriore xxx
c totale xxx
Frecce
ΛLE ala Anteriore inboard xxx
ΛLE ala Anteriore outboard xxx
ΛLE ala Posteriore inboard xxx
ΛLE ala Posteriore outboard xxx
Diedri
Γoutboart ala anteriore xxx
Γoutboart ala posteriore xxx
Svergolamenti
θroot ala anteriore xxx
θtip ala anteriore xxx
θroot ala posteriore xxx
θtip ala posteriore xxx
Tabella 3.36: Dati geometrici del PPT001
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3.4.2 Risultati AVL
Si riportano, nell’ordine, i seguenti risultati AVL:
• comportamento nel piano longitudinale (trim e stabilita`);
• comportamento nel piano laterodirezionale;
• distribuzioni di portanza in alta e bassa velocita`;
• verifica allo stallo.
Comportamento nel piano longitudinale
Si riportano i risultati AVL per la configurazione PPT001 nelle condizioni di trim di alta e bassa
velocita`, considerando il baricentro nelle sue posizioni estreme. Nei dati, illustrati in tabella 3.37,
la posizione del punto neutro (PN) e` calcolata rispetto al baricentro del velivolo e il margine di
stabilita` (hn) e` espresso in percentuale di corda media aerodinamica ed e` calcolato come:
hn =
PN
mac
.
Nella tabella 3.37 sono indicate, inoltre, le rotazioni degli equilibratori (δe). Esse sono da conside-
rarsi verso l’alto sull’ala anteriore e verso il basso su quella posteriore quando il segno e` negativo,
il contrario se il segno e` positivo. Il guadagno del flap posteriore, infine, e` pari al 40% di quello
anteriore.
Alta Velocita`
CLtrim 0.123
CG arretrato
αtrim 0.02 ◦
δe -1.40 ◦
δfanteriore 0 ◦
δfposteriore 0 ◦
PN 0.118 m
hn 11.34 %
CG avanzato
αtrim 0.03 ◦
δe -1.16 ◦
δfanteriore 0 ◦
δfposteriore 0 ◦
PN 0.188 m
hn 17.95 %
Bassa Velocita`
CLtrim 1.226
CG arretrato
αtrim 8 ◦
δe -3.65◦
δfanteriore 26.75 ◦
δfposteriore 10.70◦
PN 0.12 m
hn 10.74%
CG avanzato
αtrim 8 ◦
δe -1.31 ◦
δfanteriore 26.77 ◦
δfposteriore 10.71 ◦
PN 0.17 m
hn 16.31%
Tabella 3.37: Trim e stabilita` longitudinale del PPT001
Analizzando i risultati della tabella 3.37, si vede che il trim in alta velocita` si ottiene per un
angolo di incidenza molto piccolo e, pertanto, tale configurazione non necessita di un calettamento
successivo tra ali e fusoliera.
Per il PPt001 l’hn in crociera varia dall’11.34% al 17.95%, valori compresi nel range tipico dei
velivoli ULM:
10% ≤ hn ≤ 20% [8].
3.4. ALA ANTERIORE BASSA CON PILOTI IN TANDEM 131
Nelle figure 3.63 e 3.64 vengono evidenziati gli andamenti delle curve CL−α e Cm −α (il polo
di riduzione dei momenti e` assunto nel baricentro del velivolo).
Baricentro avanzato
Figura 3.63: Curve CL − α e Cm − α per PPT001 con CG avanzato
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Baricentro arretrato
Figura 3.64: Curve CL − α e Cm − α per PPT001 con CG arretrato
3.4. ALA ANTERIORE BASSA CON PILOTI IN TANDEM 133
Comportamento nel piano laterodirezionale
Nelle tabelle 3.38 e 3.39, si riportano i valori delle derivate aerodinamiche calcolate da AVL, nelle
condizioni di trim descritte in tabella 3.37.
Alta velocita`
Requisito Valore per XCGmin Valore per XCGmax
Stabilita` Cnβ > 0 0.019252 rad
−1 0.015578 rad−1
Effetto Diedro Clβ < 0 -0.048495 rad
−1 -0.049940 rad−1
Spirale (ClβCnr )/(CnβClr ) > 1 1.31 1.53
Tabella 3.38: Stabilita` laterodirezionale del PPT001 in alta vleocita`
Bassa velocita`
Requisito Valore per XCGmin Valore per XCGmax
Stabilita` Cnβ > 0 0.005848 rad
−1 0.002939 rad−1
Effetto Diedro Clβ < 0 -0.186496 rad
−1 -0.186957 rad−1
Spirale (ClβCnr )/(CnβClr ) > 1 3.53 6.64
Tabella 3.39: Stabilita` laterodirezionale del PPT001 in bassa vleocita`
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Distribuzioni di portanza in alta velocita`
Si riportano nelle figure 3.65 e 3.66 le distribuzioni di portanza per le condizioni di trim di alta
velocita`.
0
0.02
0.04
0.06
0.08
0.1
0.12
0.14
0.16
0.18
0.2
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
y (m)
C
l*
c
/
c
_
re
f
Ala anteriore
Ala posteriore
Figura 3.65: Distribuzioni di portanza per il PPT001 in alta velocita` e CG avanzato
0
0.02
0.04
0.06
0.08
0.1
0.12
0.14
0.16
0.18
0.2
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
y (m)
C
l*
c
/
c
_
re
f
Ala anteriore
Ala posteriore
Figura 3.66: Distribuzioni di portanza per il PPT001 in alta velocita` e CG arretrato
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Distribuzioni di portanza in bassa velocita`
Si riportano nelle figure 3.67 e 3.68 le distribuzioni di portanza per le condizioni di trim di bassa
velocita`.
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Figura 3.67: Distribuzioni di portanza per il PPT001 in bassa velocita` e CG avanzato
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Figura 3.68: Distribuzioni di portanza per il PPT001 in bassa velocita` e CG arretrato
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Verifica allo stallo
La verifica allo stallo e` stata effettuata secondo la procedura indicata nel paragrafo 2.6; in parti-
colare e` stato verificato che nessuna delle sezioni alari si trovi ad un incidenza locale (figure 3.69
e 3.71) superiore a quella di stallo e che il valore del Cl previsto da AVL (figure 3.70 e 3.72) non
superi quello ammissibile (figure 2.65, 2.66 e 2.67 a pagina 65).
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Figura 3.69: Incidenze locali per il PPT001 in bassa velocita` e con CG avanzato
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Figura 3.70: Distribuzioni di Cl per il PPT001 in bassa velocita` e con CG avanzato
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Figura 3.71: Incidenze locali per il PPT001 in bassa velocita` e con CG arretrato
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Figura 3.72: Distribuzioni di Cl per il PPT001 in bassa velocita` e con CG arretrato
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3.4.3 Risultati Fluent
Una volta realizzata la configurazione finale del velivolo, Fluent e` stato utilizzato per verificare
alcuni risultati di AVL, in particolare il trim e la stabilita` longitudinale.
I problemi emersi nell’ambito del confronto tra i risultati AVL e Fluent circa l’effetto delle
superfici mobili sulle condizioni di trim di alta e bassa velocita`, hanno allontanato le verifiche
Fluent dai casi con superfici deflesse.
Alta velocita`
I risultati Fluent dimostrano che anche per questa configurazione le stime di AVL circa le posizioni
di centro delle pressioni e punto neutro, sono attendibili (tabella 3.40).
α = 0◦ α = 1◦
Fluent AVL Fluent AVL
CP 3.36 m 3.34 m 3.53 m 3.34 m
PN 3.90 m 3.87 m 3.90 m 3.87 m
Tabella 3.40: Confronto Fluent-AVL per PPT001 in alta velocita`
Considerando il CLα calcolato da AVL e il CL0 dato da Fluent, e` stata stimata l’incidenza di
trim (tabella 3.41).
CLα (AVL) 0.07904 deg
−1
CL0 (Fluent) 0.161367
CLtrim 0.123
αtrim -0.5◦
Tabella 3.41: Confronto Fluent-AVL per PPT001 in alta velocita`
I risultati Fluent confermano la capacita` del velivolo di equilibrare il suo peso (tabella 3.42).
L’andamento dei CP sul velivolo e` illustrato in figura 3.73.
L [N] %
Ala anteriore 1909.8 75.8
Ala posteriore 570.5 22.6
Paratia -41.9 -1.7
Fin inferiore -1.6 -0.1
Fin superiore -2.4 -0.1
Fusoliera 86.6 3.4
Totale 2521.0 100.0
Tabella 3.42: Risultati Fluent per il PPT001 in condizioni di trim in alta velocita`
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Figura 3.73: Distribuzione dei CP sul PPT001 in alta velocita`
Bassa velocita`
Per quanto riguarda la bassa velocita`, sono stati effettuati confronti tra i risultati Fluent e AVL
sul calcolo del CP e del PN (tabella 3.55). Sebbene non siano sate effettuate simulazioni con le
superfici deflesse, si riporta in tabella la ripartizione della forza di portanza tra i vari componenti
in un caso ad incidenza α = 8◦ (tabella 3.44). L’andamento dei CP sul velivolo in bassa velocita` e`
illustrato in figura 3.74.
α = 8◦ α = 10◦
Fluent AVL Fluent AVL
CP 3.79 m 3.78 m 3.82 m 3.79 m
PN 3.94 m 3.85 m 3.94 m 3.82 m
Tabella 3.43: Confronto Fluent-AVL per PPT001 in bassa velocita`
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L [N] %
Ala anteriore 876.2 56.2
Ala posteriore 607.9 39.0
Paratia 23.8 1.5
Fin inferiore 0.4 0.0
Fin superiore -2.3 -0.2
Fusoliera 51.8 3.3
Totale 1557.8 100.0
Tabella 3.44: Risultati Fluent per il PPT001 in condizioni bassa velocita`
Figura 3.74: Distribuzione dei CP sul PPT001 in bassa velocita`
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3.4.4 Polare del velivolo
La polare del velivolo PPT001, calcolata secondo la procedura illustrata nel paragrafo 2.8, e` mostrata
in figura. Da essa sono stati calcolati i dati relativi a resistenza in crociera ed efficienza, riportati
in tabella 3.45.
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Figura 3.75: Polare del velivolo PPT001
CDcr 0.0095
Ecr 13.1
Emax 17.7
Tabella 3.45: Resistenza in crociera ed efficenza aerodinamica del PPT001
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3.5 Ala anteriore alta con attraversamento in fusoliera
3.5.1 Caratteristiche del sistema portante
Il sistema portante della configurazione con ala anteriore alta e` caratterizzato da un’inversione
delle ali, in cui l’ala anteriore e` posizionata in posizione alta rispetto alla fusoliera, mentre quella
posteriore e` bassa e collegata alla coda della fusoliera tramite un fin ventrale (figura 3.76).
Figura 3.76: Esempio di configurazione con ala alta realizzata con ASD
Prendendo un velivolo con ala bassa (PP008) ed uno con ala alta (PPi000), aventi stessa forma
in pianta per le ali e fusoliere di forma analoga, sono state effettuate simulazioni CFD, i cui risultati
sono riassunti in tabella 3.46. In essa sono riportate le variazioni percentuali dei CL dei singoli
componenti del velivolo, calcolate rispetto alla configurazione PP008.
Coefficiente di portanza in alta velocita` (α = 0◦)
Velivolo completo Sistema portante
PP008 PPi000 ∆% PP008 PPi000 ∆%
Inboard anteriore 0.0229 0.0348 52.2 0.0259 0.0271 4.8
Outboard anteriore 0.0767 0.0847 10.4 0.0842 0.0918 9.0
Inboard posteriore 0.0086 0.0295 245.1 0.0165 0.0188 13.6
Outboard posteriore 0.0228 0.0640 180.5 0.0360 0.0467 29.7
Paratia -0.0003 0.0104 n.s. -0.0026 0.0103 n.s.
Fusoliera 0.0150 0.0006 -95.8 - - -
Totale 0.1457 0.2234 53.3 0.1877 0.2231 18.8
Coefficiente di portanza in bassa velocita` (α = 10◦)
Velivolo completo Sistema portante
PP008 PPi000 ∆% PP008 PPi000 ∆%
Inboard anteriore 0.1276 0.1242 -2.6 0.0952 0.0966 1.4
Outboard anteriore 0.3477 0.3220 -7.4 0.3417 0.3490 2.1
Inboard posteriore 0.0876 0.1077 23.0 0.0979 0.1124 14.9
Outboard posteriore 0.2739 0.3306 20.7 0.2903 0.3494 20.4
Paratia 0.0176 0.0239 n.s. 0.0155 0.0259 n.s.
Fusoliera 0.0615 0.0482 -21.6 - - -
Totale 0.9148 0.9535 4.2 0.9405 1.0342 10.0
Tabella 3.46: Confronto CFD tra PP008 e PPi000
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Dai risultati mostrati si deduce che, in condizioni di bassa incidenza, la configurazione con ala
alta possiede una maggiore capacita` portante di quella con ala bassa (circa il 53% in piu`); tale
guadagno di portanza, tuttavia, non si manifesta in egual misura anche ad alta incidenza (solo il
4% in piu`). Questo comportamento e` dovuto a due fenomeni, osservabili anche dalle distribuzioni
di portanza in figura 3.77:
• la fusoliera devia il flusso nella zona ventrale di coda in maniera tale da incrementare
l’incidenza locale sull’ala posteriore; tale fenomeno non si verifica per angoli di assetto
maggiori;
• il downwash che investe la zona di estremita` dell’ala posteriore, per ogni angolo di incidenza,
e` meno intenso in questo tipo di configurazione.
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Figura 3.77: Confronto tra le distribuzioni di portanza del PP008 e del PPi000 ad α = 0◦
In termini quantitativi l’effetto del downwash sull’ala posteriore risulta essere trascurabile rispetto
all’effetto di deviazione del flusso; tuttavia il meccanismo che lo genera e` tale da suscitare interesse.
Al fine di illustrare tale fenomeno, sono stati osservati gli andamenti della componente z di velocita`
lungo la scia delle ali dei velivoli.
Con riferimento alle figure 3.78 (ala anteriore bassa) e 3.79 (ala anteriore alta), si osserva
che nella configurazione con ala anteriore bassa, l’estremita` alare posteriore risente del flusso che
lambisce la parte esterna della paratia, il quale viene spinto verso l’alto dal vortice di estremita`
dell’ala anteriore ed, in parte, dal richiamo delle zone di bassa pressione intorno all’ala posteriore.
L’effetto di questo meccanismo e` una sorta di moto dal ventre dell’ala anteriore al dorso di quella
posteriore, un fenomeno simile a cio` che accade tra dorso e ventre all’estremita` libera di un’ala.
Come conseguenza, si ha una riduzione delle aspirazioni sul dorso dell’ala posteriore, da cui segue
una significativa riduzione di portanza, la quale e` confermata anche dalle velocita` verticali rilevate
nella scia dell’ala posteriore. Per il PP008, infatti, le velocita` verticali sono di entita` modesta
rispetto a quelle del PPi000, segno di una scarsa efficacia del flusso che investe la zona di estremita`.
Per quanto riguarda la configurazione invertita, questo meccanismo di “ricircolo” e` ostacolato
dal fatto che la deviazione verso l’alto da parte del vortice di estremita` anteriore e il richiamo
delle zone di bassa pressione sull’ala posteriore sono contrastanti. Di conseguenza, l’aerodinamica
dell’ala posteriore e` meno disturbata e la portanza da essa generata e` maggiore.
Un ulteriore punto di vista di questo fenomeno si puo` trovare osservando il comportamento
della paratia ad incidenza nulla. Dai dati in tabella 3.46, si nota che la paratia del PP008 e`
deportante; da cio` segue l’introduzione di una quantita` di moto con componente z positiva, nel
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flusso a valle della paratia stessa (figura 3.78 in basso); per il PPi004, invece, la paratia e` portante
e di conseguenza il flusso a valle acquista una Vz negativa (figura 3.79 in basso).
Figura 3.78: Scia del PP008 ad α = 0◦
Figura 3.79: Scia del PPi000 ad α = 0◦
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3.5.2 Configurazione finale
La configurazione finale con ala anteriore alta (figura 3.80) e` stata ottenuta modificando legger-
mente il sistema alare ottenuto per la famiglia ad ala bassa. In particolare l’ala posteriore e` stata
arretrata e le sue corde maggiorate per aumentare la stabilita` longitudinale. Lievi modifiche sono
state apportate anche agli angoli di freccia e ai diedri.
Figura 3.80: La configurazione PPi004
Come si nota dalla figura 3.81, la fusoliera e` stata allungata, al fine di portare la cabina davanti
al punto di attacco dell’ala anteriore e garantire cos`ı la massima visibilita` per i piloti.
Figura 3.81: Layout interno del PPi004
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Nelle tabelle 3.47 e 3.48 sono riportate rispettivamente le caratteristiche ponderali e geometriche
del velivolo.
Baricentro [m] Peso [kg]
Struttura 4.54 263
Piloti 1.50 160
Motore 5.90 70
Carburante 4.11 50
Riserva 5.30 15
Batterie 0.20 8
Anti-crash 0.20 10
Totale 3.71 ÷ 4.11 576
Tabella 3.47: Caratteristiche ponderali del PPi004
Apertura alare
b con paratie xxx
b senza paratie xxx
Superfici
S anteriore xxx
S posteriore xxx
S totale xxx
Allungamento alare
AR anteriore xxx
AR posteriore xxx
Corde
cR anteriore xxx
cK anteriore xxx
ct anteriore xxx
cCr posteriore xxx
cK posteriore xxx
ct posteriore xxx
c anteriore xxx
c posteriore xxx
c totale xxx
Frecce
ΛLE ala Anteriore inboard xxx
ΛLE ala Anteriore outboard xxx
ΛLE ala Posteriore inboard xxx
ΛLE ala Posteriore outboard xxx
Diedri
Γoutboart ala anteriore xxx
Γoutboart ala posteriore xxx
Svergolamenti
θroot ala anteriore xxx
θtip ala anteriore xxx
θroot ala posteriore xxx
θtip ala posteriore xxx
Tabella 3.48: Dati geometrici del PPi004
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3.5.3 Risultati AVL
Si riportano, nell’ordine, i seguenti risultati AVL:
• comportamento nel piano longitudinale (trim e stabilita`);
• comportamento nel piano laterodirezionale;
• distribuzioni di portanza in alta e bassa velocita`;
• verifica allo stallo.
Comportamento nel piano longitudinale
Si riportano i risultati AVL per la configurazione PPi004 nelle condizioni di trim di alta e bassa
velocita`, considerando il baricentro nelle sue posizioni estreme. Nei dati, illustrati in tabella 3.49,
la posizione del punto neutro (PN) e` calcolata rispetto al baricentro del velivolo e il margine di
stabilita` (hn) e` espresso in percentuale di corda media aerodinamica ed e` calcolato come:
hn = PN/mac.
Nella tabella 3.49 sono indicate, inoltre, le rotazioni degli equilibratori (δe). Esse sono da conside-
rarsi verso l’alto sull’ala anteriore e verso il basso su quella posteriore quando il segno e` negativo,
il contrario se il segno e` positivo. Il guadagno del flap posteriore, infine, e` pari al 40% di quello
anteriore.
Alta Velocita`
CLtrim 0.128
CG arretrato
αtrim -0.77 ◦
δe 0.58 ◦
δfanteriore 0 ◦
δfposteriore 0 ◦
PN 0.03 m
hn 2.88 %
CG avanzato
αtrim -0.73 ◦
δe 2.20 ◦
δfanteriore 0 ◦
δfposteriore 0 ◦
PN 0.42 m
hn 40.23 %
Bassa Velocita`
CLtrim 1.274
CG arretrato
αtrim 8 ◦
δe -7.94 ◦
δfanteriore 29.22 ◦
δfposteriore 11.69 ◦
PN 0.08 m
hn 7.74%
CG avanzato
αtrim 8 ◦
δe 8.81 ◦
δfanteriore 31.24 ◦
δfposteriore 12.50 ◦
PN 0.52 m
hn 49.69%
Tabella 3.49: Trim e stabilita` longitudinale del PPi004
Analizzando i risultati della tabella 3.49, si vede che il trim in alta velocita` si ottiene per un
angolo di incidenza molto piccolo e, pertanto, tale configurazione non necessita di un calettamento
successivo tra ali e fusoliera.
Per il PPi004 l’hn in crociera varia dal 2.88% al 40.23%, mentre per velivoli ULM generalmente
si ha che:
10% ≤ hn ≤ 20% [8].
L’ampia variazione del margine di stabilita` e` dovuta all’ escursione del baricentro, frutto della
notevole distanza dei piloti dal baricentro. Volendo riportare il valore di hn entro il range tipico,
e` necessario imbarcare zavorra nei due casi estremi. Piu` precisamente, nel caso di un solo pilota
del peso di 70 kg (CG arretrato), sono necessari 10 kg di zavorra, posti nella zona piu` avanzata
del velivolo, per portare hn al 10%; nel caso di due piloti, invece, sono necessari 25 kg di zavorra
posizionati in coda alla fusoliera, per avere un margine del 20%.
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Nelle figure 3.82 e 3.83 vengono evidenziati gli andamenti delle curve CL−α e Cm −α (il polo
di riduzione dei momenti e` assunto nel baricentro del velivolo).
Baricentro avanzato
Figura 3.82: Curve CL − α e Cm − α per PPi004 con CG avanzato
3.5. ALA ANTERIORE ALTA CON ATTRAVERSAMENTO 149
Baricentro arretrato
Figura 3.83: Curve CL − α e Cm − α per PPi004 con CG arretrato
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Comportamento nel piano laterodirezionale
Nelle tabelle 3.50 e 3.51, si riportano i valori delle derivate aerodinamiche calcolate da AVL, nelle
condizioni di trim descritte in tabella 3.49.
Alta velocita`
Requisito Valore per XCGmin Valore per XCGmax
Stabilita` Cnβ > 0 0.079825 rad
−1 0.060014 rad−1
Effetto Diedro Clβ < 0 -0.079478 rad
−1 -0.078544 rad−1
Spirale (ClβCnr )/(CnβClr ) > 1 1.01 1.16
Tabella 3.50: Stabilita` laterodirezionale del PPi004 in alta vleocita`
Bassa velocita`
Requisito Valore per XCGmin Valore per XCGmax
Stabilita` Cnβ > 0 0.144867 rad
−1 0.120749 rad−1
Effetto Diedro Clβ < 0 -0.223136 rad
−1 -0.216935 rad−1
Spirale (ClβCnr )/(CnβClr ) > 1 0.47 0.46
Tabella 3.51: Stabilita` laterodirezionale del PPi004 in bassa velocita`
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Distribuzioni di portanza in alta velocita`
Si riportano nelle figure 3.84 e 3.85 le distribuzioni di portanza per le condizioni di trim di alta
velocita`.
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Figura 3.84: Distribuzioni di portanza per il PPi004 in alta velocita` e CG avanzato
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Figura 3.85: Distribuzioni di portanza per il PPi004 in alta velocita` e CG arretrato
3.5. ALA ANTERIORE ALTA CON ATTRAVERSAMENTO 152
Distribuzioni di portanza in bassa velocita`
Si riportano nelle figure 3.86 e 3.87 le distribuzioni di portanza per le condizioni di trim di bassa
velocita`.
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Figura 3.86: Distribuzioni di portanza per il PPi004 in bassa velocita` e CG avanzato
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Figura 3.87: Distribuzioni di portanza per il PPi004 in bassa velocita` e CG arretrato
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Verifica allo stallo
La verifica allo stallo e` stata effettuata secondo la procedura indicata nel paragrafo 2.6; in parti-
colare e` stato verificato che nessuna delle sezioni alari si trovi ad un incidenza locale (figure 3.88
e 3.90) superiore a quella di stallo e che il valore del Cl previsto da AVL (figure 3.89 e 3.91) non
superi quello ammissibile (figure 2.65, 2.66 e 2.67 a pagina 65).
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Figura 3.88: Incidenze locali per il PPi004 in bassa velocita` e con CG avanzato
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Figura 3.89: Distribuzioni di Cl per il PPi004 in bassa velocita` e con CG avanzato
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Figura 3.90: Incidenze locali per il PPi004 in bassa velocita` e con CG arretrato
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Figura 3.91: Distribuzioni di Cl per il PPi004 in bassa velocita` e con CG arretrato
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3.5.4 Risultati Fluent
Una volta realizzata la configurazione finale del velivolo, Fluent e` stato utilizzato per verificare
alcuni risultati di AVL, in particolare il trim e la stabilita` longitudinale.
I problemi emersi nell’ambito del confronto tra i risultati AVL e Fluent circa l’effetto delle
superfici mobili sulle condizioni di trim di alta e bassa velocita`, hanno allontanato le verifiche
Fluent dai casi con superfici deflesse.
Alta velocita`
I risultati Fluent dimostrano che anche per questa configurazione le stime di AVL circa le posizioni
di centro delle pressioni e punto neutro, sono attendibili (tabella 3.52).
α = 0◦ α = 1◦
Fluent AVL Fluent AVL
CP 4.40 m 4.22 m 4.34 m 4.20 m
PN 4.17 m 4.14 m 4.17 m 4.14 m
Tabella 3.52: Confronto Fluent-AVL per PPi004 in alta velocita`
Considerando il CLα calcolato da AVL) e il CL0 dato da Fluent, e` stata stimata l’incidenza di
trim (tabella 3.53).
CLα (AVL) 0.08586 deg
−1
CL0 (Fluent) 0.193691
CLtrim 0.128
αtrim -0.76◦
Tabella 3.53: Confronto Fluent-AVL per PPi004 in alta velocita`
I risultati Fluent confermano la capacita` del velivolo di equilibrare il suo peso (tabella 3.54).
L [N] %
Ala anteriore 1675.1 66.1
Ala posteriore 793.6 31.3
Paratia 120.6 4.8
Fin inferiore 1.3 0.1
Fin superiore 5.5 0.2
Fusoliera -61.4 -2.4
Totale 2534.7 100.0
Tabella 3.54: Risultati Fluent per il PPi004 in condizioni di trim in alta velocita`
L’andamento dei CP sul velivolo in alta velocita` e` illustrato in figura 3.92.
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Figura 3.92: Distribuzione dei CP sul PPi004 in alta velocita`
Bassa velocita`
Per quanto riguarda la bassa velocita`, sono stati effettuati confronti tra i risultati Fluent e AVL
sul calcolo del CP e del PN (tabella 3.55). Sebbene non siano sate effettuate simulazioni con le
superfici deflesse, si riporta in tabella la ripartizione della forza di portanza tra i vari componenti
in un caso ad incidenza α = 8◦ (tabella 3.56). L’andamento dei CP sul velivolo in bassa velocita` e`
illustrato in figura 3.93.
α = 8◦ α = 10◦
Fluent AVL Fluent AVL
CP 4.28 m 3.99 m 4.29 m 4.00 m
PN 4.38 m 4.09 m 4.38 m 4.08 m
Tabella 3.55: Confronto Fluent-AVL per PPi004 in bassa velocita`
L [N] %
Ala anteriore 861.9 51.0
Ala posteriore 712.7 42.2
Paratia 43.7 2.6
Fin inferiore -4.3 -0.3
Fin superiore 1.7 0.1
Fusoliera 74.2 4.4
Totale 1689.9 100.0
Tabella 3.56: Risultati Fluent per il PPi004 in condizioni bassa velocita`
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Figura 3.93: Distribuzione dei CP sul PPi004 in bassa velocita`
Come gia` spiegato nel paragrafo 3.5.1, questo velivolo presenta comportamenti diversi al variare
dell’angolo di assetto. In particolare, per piccoli angoli di incidenza la fusoliera devia il flusso
sull’ala posteriore incrementandone l’incidenza locale; per angoli d’assetto maggiori, invece, tale
incremento d’incidenza non si manifesta e le capacita` portanti dell’ala si riducono.
Al fine di rappresentare in AVL questo doppio comportamento, sono stati utilizzati due settaggi
differenti per il metodo a pannelli, uno per le piccole incidenze ed uno per quelle piu` elevate. Nella
fattispecie, la procedura illustrata nel paragrafo 2.5.5, basata sul confronto delle distribuzioni di
portanza, e` stata ripetuta due volte, ottenendo un set di svergolamenti correttivi da applicare al
sistema portante nei casi di alta velocita` ed uno per quelli di bassa velocita`.
I dati riportati in tabella 3.55, tuttavia, mostrano che per questa configurazione le differenze
tra i risultati di AVL e quelli di Fluent sono maggiori rispetto a quelle ottenute nello studio di
altre configurazioni. E` probabile che tale incongruenza sia dovuta alla difficolta` di ottenere una
corretta rappresentazione dell’aerodinamica del modello reale.
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3.5.5 Polare del velivolo
La polare del velivolo PPi004, calcolata secondo la procedura illustrata nel paragrafo 2.8, e` mostrata
in figura. Da essa sono stati calcolati i dati relativi a resistenza in crociera ed efficienza, riportati
in tabella 3.57.
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Figura 3.94: Polare del velivolo PPi004
CDcr 0.0097
Ecr 12.9
Emax 16.4
Tabella 3.57: Resistenza in crociera ed efficenza aerodinamica del PPi004
Capitolo 4
Conclusioni
Nel presente lavoro e` stata sviluppata una procedura per il progetto aerodinamico preliminare
di velivoli ultraleggeri, attraverso l’impiego di codici a pannelli in sostituzione dei software CFD.
Questa procedura e` stata applicata al fine di ottenere diverse configurazioni PrandtlPlane stabili,
trimmate in tutte le condizioni di volo ed esenti da stallo.
E` stato utilizzato il software AVL, un codice VLM (Vortex-Lattice Method), gia` adottato come
solutore aerodinamico in precedenti lavori di tesi. Nell’ambito della suddetta procedura e` sta-
to creato un tool per la generazione della geometria delle fusoliere, ed inoltre sono stati svilup-
pati modelli per avere stime preliminari delle caratteristiche ponderali degli elementi strutturali,
per la previsione dello stallo dei profili alari ipersostentati e per la valutazione della resistenza
aerodinamica.
La procedura e` stata, dunque, applicata a velivoli ultraleggeri di architettura PrandtlPlane. Gli
esemplari studiati, accomunati dal requisito di avere il motore in coda, sono stati raggruppati in
tre famiglie, differenti tra loro per la posizione delle ali rispetto alla fusoliera:
• velivoli ad ala anteriore bassa, collegata alla fusoliera tramite superfici aerodinamiche di
raccordo;
• velivoli ad ala anteriore bassa con attraversamento in fusoliera;
• velivoli ad ala anteriore alta.
Per la famiglia ad ala bassa con attraversamento e` stata, inoltre, proposta una soluzione con piloti
in tandem.
Utilizzando software CFD per settaggio del codice VLM e la verifica dei risultati, AVL e` sta-
to impiegato per valutare gli aspetti aeromeccanici delle varie configurazioni, fino a giungere alla
definizione di tre velivoli dalle caratteristiche differenti. Per questi velivoli sono stati calcolati i
dati relativi al trim nelle diverse condizioni di volo, l’analisi della stabilita` longitudinale e late-
rodirezionale, gli andamenti delle distribuzioni di portanza, le verifica allo stallo e la stima della
resistenza e dell’efficienza aerodinamica.
4.1 Esiti della procedura
Lo sviluppo di una metodologia progettuale preliminare basata su di un codice VLM ha portato
a buoni risultati; nello specifico si e` visto che le analisi effettuate ad alta e bassa incidenza hanno
offerto una buona previsione circa le posizioni del punto neutro e del centro delle pressioni, fornendo
una rapida valutazione del margine di stabilita` longitudinale. La bonta` del codice, infatti, e` stata
individuata nella capacita` di fornire una stima attendibile delle derivate Clα e Cmα .
Alcuni limiti di questa procedura sono emersi durante le analisi effettuate con superfici mo-
bili deflesse. In questo caso, infatti, il codice ha fornito una valutazione errata del momento in
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beccheggio, pur stimando ancora in maniera sufficientemente precisa la portanza globale. Tale
imprecisione non ha influenzato il calcolo del punto neutro, tuttavia la stima della posizione del
centro delle pressioni e` apparsa affetta da errore, rendendo poco attendibile il calcolo del trim.
Allo stato attuale delle analisi, si ipotizza che l’introduzione di questo tipo di errore sia
imputabile ad un problema di rappresentazione della superficie mobile in AVL, probabilmente
risolvibile tramite una diversa pannellizzazione.
4.2 Confronto tra le configurazioni analizzate
Da analisi preliminari, svolte con l’ausilio della CFD, si e` potuto osservare che le configurazioni
con ala anteriore bassa collegata alla fusoliera tramite raccordi, sono soggette a problematiche di
natura aerodinamica sensibili all’assetto di volo. Sebbene una forma del ventre di fusoliera tale da
ridurre questo fenomeno sia stata determinata, e` stata rilevata un’inefficienza del tratto centrale
dell’ala anteriore. Di conseguenza, si e` scelto di abbandonare questo tipo di architettura in favore
di una soluzione con ala passante in fusoliera.
Dagli studi svolti su quest’ultimo tipo di configurazione, e` emerso che una posizione troppo
avanzata dell’ala anteriore fa s`ı che la fusoliera riduca la portanza del tratto inboard dell’ala
anteriore. Come soluzione definitiva, pertanto, si e` giunti ad un’ala raccordata alla fusoliera in
posizione piu` arretrata rispetto al naso di quest’ultima. La stessa soluzione e` stata poi adottata
per la realizzazione di una versione con piloti in tandem.
Ulteriore oggetto di studio e` stata la configurazione con ala anteriore alta, la quale ha mostrato
un comportamento interessante sotto il punto di vista aerodinamico. Si e` osservato che la posizione
diversa delle ali sembra contrastare la formazione del vortice di estremita` dell’ala anteriore e di
conseguenza ridurre il fenomeno di downwash che interessa l’ala posteriore. Si riscontra quindi
un incremento della capacita` portante dell’ala posteriore rispetto a quella degli altri ULM. In
quest’ottica sarebbe quindi possibile una riduzione della sua superficie, compatibilmente con il
soddisfacimento della stabilita` longitudinale.
In contrasto con questo aspetto positivo, tale configurazione e` affetta da un comportamento diver-
so nei casi di alta e bassa incidenza, dovuto a fenomeni di interferenza tra ala posteriore e fusoliera.
L’applicazione della suddetta procedura a diverse configurazioni ULM PrandtlPlane ha per-
messo di valutare, per ognuna di esse, le principali caratteristiche aeromeccaniche. Tutte le con-
figurazioni analizzate hanno dimostrato di soddisfare il requisito di stabilita` e di essere all’incirca
equivalenti per quanto riguarda l’efficienza aerodinamica in crociera (Ecr = 13).
Per la configurazione PP008 (ala anteriore bassa con attraversamento) il posizionamento avanza-
to dei piloti porta ad una significativa escursione del baricentro al variare del numero di occupanti.
Al fine di garantire sempre un adeguato margine di stabilita`, nel caso di un solo pilota a bor-
do, l’arretramento del baricentro va compensato con della zavorra opportunamente posizionata in
fusoliera.
L’ULM PPT001 (versione tandem) ha mostrato un vantaggio evidente rispetto alle altre con-
figurazioni analizzate. Pur mantenendo un sistema alare analogo a quello del PP008, l’avere la
possibilita` di sistemare il passeggero sul baricentro a vuoto del velivolo, ha permesso di mantenere
il margine di stabilita` nei limiti previsti per questa classe di velivoli, in tutte le condizioni di volo.
Il velivolo PPi004 (ala anteriore alta) si e` mostrato particolarmente critico dal punto di vista
della stabilita`. Tale comportamento e` stato imputato ad una notevole escursione del baricentro,
dovuta principalmente alla maggior distanza tra la posizione dei piloti ed il centro di gravita` a vuoto
del velivolo. Conseguentemente, si e` rivelato necessario l’utilizzo di zavorra nei casi corrispondenti
alle posizioni limite del baricentro.
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4.3 Sviluppi futuri
Da quanto sin qui emerso, sarebbe interessante perfezionare la procedura attraverso uno studio
piu` approfondito degli effetti di una diversa pannellizzazione per le superfici mobili (equilibratori
e ipersostentatori) in AVL.
Altro aspetto tale da meritare attenzione e` il comportamento aerodinamico della configurazione
con ala anteriore alta. La dimostrazione di una maggior efficienza di un siffatto sistema portante
potrebbe dar vita ad applicazioni anche su velivoli di medio-grandi dimensioni.
La procedura sviluppata, infine, potrebbe essere automatizzata ed inserita in un ottimizzatore
aerodinamico preliminare. In questo modo, dato un set di requisiti da soddisfare, sarebbe possibile
ottenere in tempi relativamente brevi una o piu` geometrie, da cui partire per la progettazione.
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Appendice A
Normative di riferimento
La normativa di riferimento per i Paesi europei relativa ai velivoli ultraleggeri e` la JAR VLA. Nel
campo dell’aviazione ultraleggera le varie normative nazionali si sono notevolmente diversificate, a
tal punto che la stessa definizione di velivolo ultraleggero assume connotazioni differenti da Paese
a Paese. Di seguito viene effettuata una comparazione, relativamente ai requisiti di bassa velocita`,
fra le normative italiana, tedesca e inglese, tenendo sempre come riferimento la JAR VLA. Queste
normative hanno come requisito principale il raggiungimento del giusto compromesso in termini di
elevata sicurezza, affidabilita` e semplificazione delle procedure e delle prove di certificazione. La
tabella A.1 riporta alcuni requisiti relativi alla condizione di stallo.
JAR VLA BCAR S RAI V.E.L. BFU
(Europa) (Regno Unito) (Italia) (Germania)
Peso Massimo
750 450 600 450
al Decollo [kg]
Vst Max in
45
35 con
W/S > 25 kg/m2
40.5 con
Weng < 90 kW
35.1Atterraggio
[knots]
Rateo di
> 2 > 2
> 1.5 a
velocita` Vy
> 1 a
a peso max
Velocita` in
Salita [m/s]
Determinata Determinata Determinata
Mancante
Distanza di con velocita` con velocita` di con velocita`
Atterraggio di approccio: approccio: 1.3Vs0 di approccio:
1.3 · Vst o Vs0 + 10 knots 1.3 · Vst
Tabella A.1: Normative di riferimento per velivoli ultraleggeri
Appendice B
Messa in tavola dei velivoli
B.1 PP008
Figura B.1: PP008 “in volo”
B.1. PP008 166
Figura B.2: Trittico del PP008
B.2. PPT001 167
B.2 PPT001
Figura B.3: PPT001 “in volo”
B.2. PPT001 168
Figura B.4: Trittico del PPT001
B.3. PPI004 169
B.3 PPi004
Figura B.5: PPi004 “in volo”
B.3. PPI004 170
Figura B.6: Trittico del PPi004
Appendice C
Routines Matlab utilizzate
C.1 Scalatura di un profilo aerodinamico
% Scala il profilo allo spessore percentuale desiderato
% File chiesto in input: "profilo.dat"
clear all close all clc
originale=importdata(’profilo.dat’);
n=(length(originale(:,1))+1)/2;
for i=1:n
dorso(i,:)=originale(n+1-i,:);
ventre(i,:)=originale(n-1+i,:);
end scheletro=(dorso+ventre)/2; semispessore=(dorso-ventre)/2;
tc_0=input(’Spessore percentuale di partenza? ’);
tc_1=input(’Spessore percentuale desiderato? ’); ratio=tc_1/tc_0;
semispessore1(:,1)=semispessore(:,1);
semispessore1(:,2)=ratio*semispessore(:,2);
dorso1(:,1)=dorso(:,1);
dorso1(:,2)=scheletro(:,2)+semispessore1(:,2);
ventre1(:,1)=ventre(:,1);
ventre1(:,2)=scheletro(:,2)-semispessore1(:,2);
for i=1:n
d_inv(i,1)=dorso1(n+1-i,1);
d_inv(i,2)=dorso1(n+1-i,2);
end
scalato(1:n,:)=d_inv; scalato(n+1:2*n-1,:)=ventre1(2:n,:);
figure(1) hold on plot(originale(:,1)’,originale(:,2)’,’k’)
plot(scalato(:,1)’,scalato(:,2)’,’b’) axis equal
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save(’profilo_scalato.dat’,’scalato’,’-ascii’,’-tabs’)
C.2 Creazione del file di input per AVL
% **********************************************************************
% Programma per il calcolo dei dati da dare in input a AVL relativi alla
% geometria dell’ala
% **********************************************************************
% Vengono richiesti: coordinate del LE del profilo di radice, corda alla
% radice e, per ogni baia dell’ala, larghezza, corda delle sezioni di
% estremit, angolo di freccia al LE, angolo diedro.
% **********************************************************************
clear all close all clc
disp(’Inserisci le coordinate del bordo d’’attacco’);
LE(1,:)=input(’del profilo di radice [x_0 y_0 z_0]: ’); disp(’ ’)
c(1)=input(’Inserisci la corda della prima sezione dell’’ala: ’);
disp(’ ’)
disp(’**************************************************************
’) disp(’Copiare e incollare nel file *.avl le seguenti righe:’)
disp(’**************************************************************
’) disp(’SECTION’); disp([’ ’,num2str(LE(1,1)),’
’,num2str(LE(1,2)),’ ’,num2str(LE(1,3)),...
’ ’,num2str(c(1))]);
disp(’**************************************************************
’) disp(’ ’) n=input(’Inserisci il numero di baie che formano
l’’ala: ’); disp(’ ’)
b(1)=LE(1,2); deg2rad=pi/180; for i=1:n
c(i+1)=input([’Inserisci la corda della sezione numero ’,...
num2str(i+1),’ : ’]);
disp(’ ’)
b(i+1)=input([’Inserisci la larghezza della baia numero ’,...
num2str(i),’ : ’]);
disp(’ ’)
Lambda(i)=input([’Inserisci l’’angolo di freccia al LE della baia numero ’...
,num2str(i),’ [deg]: ’]);
disp(’ ’)
Gamma(i)=input([’Inserisci l’’angolo diedro della baia numero ’,num2str(i)...
,’ [deg]: ’]);
disp(’ ’)
LE(i+1,1)=LE(i,1)+b(i+1)*tan(deg2rad*Lambda(i));
LE(i+1,2)=LE(i,2)+b(i+1);
LE(i+1,3)=LE(i,3)+b(i+1)*tan(deg2rad*Gamma(i));
disp(’************************************************************** ’)
disp(’Copiare e incollare nel file *.avl le seguenti righe:’)
disp(’************************************************************** ’)
disp(’SECTION’);
disp([’ ’,num2str(LE(i+1,1)),’ ’,num2str(LE(i+1,2)),’ ’,...
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num2str(LE(i+1,3)),’ ’,num2str(c(i+1))]);
disp(’************************************************************** ’)
disp(’ ’)
S(i)=(c(i)+c(i+1))*b(i+1);
lambda(i)=c(i+1)/c(i);
mac(i)=2/3*c(i)*(1+lambda(i)^2/(1+lambda(i)));
end
% Disegno della vista in pianta dell’ala
for j=1:n+1
Xinv(j)=LE(n+2-j,1);
Yinv(j)=LE(n+2-j,2);
cinv(j)=c(n+2-j);
end PY=[LE(:,2);Yinv’]; PX=[LE(:,1);(Xinv+cinv)’];
figure(1), clf, hold on, axis equal, axis off, box on
plot(PY,-PX,’k’) fill(PY,-PX,[0.6 0.8 1]) title(’Wing Preview’)
S_tot=sum(S); mac_tot=S*mac’/S_tot; disp(’ ’)
disp(’**************************************************************’)
disp([’Superficie Totale = ’,num2str(S_tot),’ m^2’]); disp([’Corda
Media Aerodinamica = ’,num2str(mac_tot),’ m’]);
disp(’**************************************************************’)
C.3 Creazione del file di input per ESDU-A99031
% Crea l’input per il programma A9931V21 (ESDUpacs)
% per il calcolo dei profili ipersostentati
% File di input: ’profile.dat’
clear all close all clc
% Caricamento del profilo base definito in senso antiorario dal bordo
% d’uscita
original=importdata(’profile.dat’);
deg2rad=pi/180;
n=(length(original(:,1))+1)/2; for i=1:n
dorso(i,:)=original(n+1-i,:);
ventre(i,:)=original(n-1+i,:);
end scheletro=(dorso+ventre)/2; semispessore=(dorso-ventre)/2;
% Riduzione del numero di punti a 17
x_c=[0 .01 .0125 .025 .05 .1:.1:.9 .95 .99 1];
% zc_c=interp1(scheletro(:,1)’,scheletro(:,2)’,x_c);
% ht_c=interp1(scheletro(:,1)’,semispessore(:,2)’,x_c);
% zu_c=zc_c+ht_c;
% zl_c=zc_c-ht_c;
zu_c=interp1(dorso(:,1)’,dorso(:,2)’,x_c);
zl_c=interp1(ventre(:,1)’,ventre(:,2)’,x_c); zc_c=(zu_c+zl_c)/2;
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% Matrice di geometria del profilo
coord=[x_c ; zu_c ; zl_c]’;
% Controllo
figure(1), hold on, box on, grid on axis equal
plot(x_c,zu_c,’color’,’b’,’linestyle’,’.’)
plot(x_c,zl_c,’color’,’b’,’linestyle’,’.’)
plot(x_c,zc_c,’color’,’b’,’linestyle’,’.’)
plot(original(:,1)’,original(:,2)’,’k’)
plot(scheletro(:,1)’,scheletro(:,2)’,’color’,’k’,’linestyle’,’-.’)
% Calcolo dell’angolo al bordo d’uscita
tao_up=atan((zu_c(end-1)-zu_c(end))/(x_c(end)-x_c(end-1)));
tao_down=atan((zl_c(end)-zl_c(end-1))/(x_c(end)-x_c(end-1)));
tao=(tao_up+tao_down)/deg2rad; fi_t=tao_up/deg2rad;
if tao>25
tao=25;
else end
% Calcolo delle coordinate del punto pi alto del dorso
zum_c=max(zu_c); um_ind=find(zu_c==zum_c); xum_c=x_c(um_ind);
% Calcolo del rapporto tra le ordinate della camberline al 92% e al 50%
% della corda
zc_50=interp1(x_c’,zc_c’,.5); zc_92=interp1(x_c’,zc_c’,.92);
zc_ratio=zc_92/zc_50;
% Stampa a video
disp([xum_c zum_c]) disp(tao); disp(coord) disp(zc_ratio)
C.4 Creazione del file .dat del profilo di fusoliera per AVL
e Xfoil
% Crea file di input per Xfoil o AVL (input: topline.dat e bottomline.dat)
clc clear all close all
dorso=importdata(’topline.dat’);
ventre=importdata(’bottomline.dat’); n=length(dorso(:,2));
disp(’Quale programma si desidera utilizzare?’); sol=input(’[1]
per XFoil -- [2] per AVL: ’);
% Riduzione del numero di punti
if sol==1
max=560;
elseif sol==2
max=100;
elseif ~(sol==1) & ~(sol==2)
disp(’’)
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return
end if n>(max/2)
div=round(n/(max/2));
k=1;
for j=1:n
if mod(j,div)==1 | j==n
d(k,:)=dorso(j,:);
v(k,:)=ventre(j,:);
k=k+1;
else
end
end
n=k-1;
else
d=dorso;
v=ventre;
end
m=length(d(:,2)); for i=1:m
d_inv(i,1)=d(m+1-i,1);
d_inv(i,2)=d(m+1-i,2);
end
fusoliera(1:m,:)=d_inv; fusoliera(m+1:2*m-1,:)=v(2:m,:);
if sol==1
fus=fusoliera/d(end,1); % Scalatura alla corda unitaria
save(’SideviewX.dat’,’fus’,’-ascii’,’-tabs’)
else
fus=fusoliera;
save(’SideviewAVL.dat’,’fus’,’-ascii’,’-tabs’)
end
